N° d’ordre : 2007-44 ANNEE 2007

THESE

présentée devant
L’ECOLE CENTRALE DE LYON

pour obtenir
le titre de DOCTEUR
SPECIALITE ACOUSTIQUE

par

Yannick ROZENBERG

Modélisation analytique du bruit aérodynamique a
large bande des machines tournantes : utilisation de
calculs moyennés de mécanique des fluides.

Soutenue le 19 décembre 2007 devant la Commission d’Examen

JURY

Examinateurs : Pr. Guy CAIGNAERT (Rapporteur)
Pr. Thomas CAROLUS
Pr. Yves GERVAIS (Rapporteur)
Dr. Alain GUEDEL
Dr. Maxime LEBRUN
Dr. Stéphane MOREAU
Pr. Michel ROGER

Laboratoire de Mécanique des Fluides et d’Acoustique, UMR CNRS 5509
Ecole Centrale de Lyon






Liste des personnes habilitées a
diriger des recherches

Ecole Centrale de Lyon

NOM Prénom Corps grade Laboratoire Etablissement
AURIOL Philippe Professeur CEGELY ECL
BEROUAL Abderrahmane Professeur CEGELY ECL
BURET Francois Maitre de conférences CEGELY ECL
JAFFREZIC-RENAULT Nicole  Directeur de recherche CEGELY CNRS/ECL
KRAHENBUHL Laurent Directeur de recherche CEGELY CNRS/ECL
MARTELET Claude Professeur CEGELY ECL
NICOLAS Alain Professeur CEGELY ECL
NICOLAS Laurent Directeur de recherche CEGELY CNRS/ECL
SIMONET Pascal Chargé de recherche CEGELY CNRS/ECL
THOMAS Gérard Professeur CEGELY ECL
VOLLAIRE Christian Maitre de conférences CEGELY ECL
HELLOUIN Yves Maitre de conférences DER EEA ECL

LE HELLEY Michel Professeur DER EEA ECL
GUIRALDENQ Pierre Professeur émérite DER STMS ECL
VINCENT Léo Professeur DER STMS ECL
LOHEAC Jean-Pierre Maitre de conférences 1CJ ECL
MAITRE Jean-Francois Professeur émérite 1CJ ECL
MARION Martine Professeur 1CJ ECL
MOUSSAOUI Mohand Professeur 1CJ ECL
MUSY Frangois Maitre de conférences 1CJ ECL
ROUY MIRONESCU Elisabeth  Professeur 1CJ ECL

ZINE Abdel-Malek Maitre de conférences 1CJ ECL



DAVID Bertrand

CALLARD Anne-Ségoléne
CLOAREC Jean-Pierre
GAFFIOT Frédéric
GAGNAIRE Alain
GARRIGUES Michel
GENDRY Michel
GRENET Genevieve
HOLLINGER Guy
JOSEPH Jacques
KRAWCZYK Stanislas
MARTIN Jean-René
O’CONNOR Ian
PHANER-GOUTORBE Magali
ROBACH Yves

SEASSAL Christian
SOUTEYRAND Eliane
TARDY Jacques
VIKTOROVITCH Pierre

CHEN Liming

BAILLY Christophe
BERTOGLIO Jean-Pierre
BLANC-BENON Philippe
BOGEY Christophe
CAMBON Claude
CARRIERE Philippe
CHAMPOUSSIN Jean-Claude
COMTE-BELLOT Genevieve
FERRAND Pascal
GALLAND Marie-Annick
GODEFERD Fabien
HENRY Daniel
JEANDEL Denis

JUVE Daniel

LE RIBAULT Catherine
LEBOEUF Francis
PERKINS Richard
ROGER Michel

SCOTT Julian

SHAO Liang

SIMOENS Serge
TREBINJAC Isabelle

Professeur

Maitre de conférences
Maitre de conférences
Professeur

Maitre de conférences
Directeur de recherche
Directeur de recherche
Directeur de recherche
Directeur de recherche
Professeur

Directeur de recherche
Professeur émérite
Maitre de conférences
Professeur

Professeur

Chargé de recherche
Directeur de recherche
Directeur de recherche
Directeur de recherche

Professeur

Professeur

Directeur de recherche
Directeur de recherche
Chargé de recherche
Directeur de recherche
Chargé de recherche
Professeur émérite
Professeur émérite
Directeur de recherche
Maitre de conférences
Chargé de recherche
Directeur de recherche
Professeur

Professeur

Chargé de recherche
Professeur

Professeur

Professeur

Professeur

Chargé de recherche
Chargé de recherche
Maitre de conférences

ii

ICTT

INL
INL
INL
INL
INL
INL
INL
INL
INL
INL
INL
INL
INL
INL
INL
INL
INL
INL

LIRIS

LMFA
LMFA
LMFA
LMFA
LMFA
LMFA
LMFA
LMFA
LMFA
LMFA
LMFA
LMFA
LMFA
LMFA
LMFA
LMFA
LMFA
LMFA
LMFA
LMFA
LMFA
LMFA

ECL

ECL
ECL
ECL
ECL
CNRS/ECL
CNRS/ECL
CNRS/ECL
CNRS/ECL
ECL
CNRS/ECL
ECL
ECL
ECL
ECL
CNRS/ECL
CNRS/ECL
CNRS/ECL
CNRS/ECL

ECL

ECL
CNRS/ECL
CNRS/ECL
CNRS/ECL
CNRS/ECL
CNRS/ECL
ECL
ECL
CNRS/ECL
ECL
CNRS/ECL
CNRS/ECL
ECL
ECL
CNRS/ECL
ECL
ECL
ECL
ECL
CNRS/ECL
CNRS/ECL
ECL



BENAYOUN Stéphane Professeur LTDS ECL

CAMBOU Bernard Professeur LTDS ECL
COQUILLET Bernard Maitre de conférences LTDS ECL
DANESCU Alexandre Maitre de conférences LTDS ECL
FOUVRY Siegfrid Chargé de recherche LTDS CNRS/ECL
GEORGES Jean-Marie Professeur émérite LTDS ECL
GUERRET Chrystelle Chargé de recherche LTDS CNRS/ECL
HERTZ Dominique Past LTDS ECL
ICHCHOU Mohamed Professeur LTDS ECL
JEZEQUEL Louis Professeur LTDS ECL
JUVE Denyse Ingénieur de recherche LTDS ECL
KAPSA Philippe Directeur de recherche LTDS CNRS/ECL
LE BOT Alain Chargé de recherche LTDS CNRS/ECL
LOUBET Jean-Luc Directeur de recherche LTDS CNRS/ECL
MARTIN Jean-Michel Professeur LTDS ECL
MATHIA Thomas Directeur de recherche LTDS CNRS/ECL
MAZUYER Denis Professeur LTDS ECL
PERRET-LIAUDET Joél Maitre de conférences LTDS ECL
SALVIA Michelle Maitre de conférences LTDS ECL
SIDOROFF Francois Professeur LTDS ECL
SINOU Jean-Jacques Maitre de conférences LTDS ECL
STREMSDOERFER Guy Professeur LTDS ECL
THOUVEREZ Fabrice Professeur LTDS ECL
TREHEUX Daniel Professeur LTDS ECL

VANNES André-Bernard Professeur émérite LTDS ECL

iii



iv



Remerciements

Cette these a débutée en octobre 2004 et s’est déroulée au Laboratoire de Mécanique des
Fluides et d’Acoustique de I’Ecole Centrale de Lyon. Elle a été financée par une allocation
MENRT et a bénéficié du soutien du CIRT (Consortium Industrie-Recherche en Turboma-
chine), a travers l'implication du Cetiat, de Snecma (groupe SAFRAN) et de Valeo Thermique
Moteur. Nombreuses sont les personnes ayant contribué au bon déroulement de cette étude.
J’espere pouvoir ici donner au lecteur un apercu de leur engagement et de ma gratitude a
leur égard.

Je tiens tout d’abord a remercier Michel Roger, professeur a I’ECL, d’avoir encadré cette
these. Son esprit de synthese, sa constante disponibilité lors de mes nombreuses sollicitations
et ses conseils non dirigistes mais toujours avisés, ont grandement contribué a ’avancement
de mes travaux. Les trois années & son contact m’ont permis de profiter de son savoir-faire
et de son expérience.

Je remercie Guy Caignaert et Yves Gervais d’avoir accepté d’étre les rapporteurs de cette
these ainsi que Thomas Carolus, Alain Guédel, Maxime Lebrun et Stéphane Moreau pour
avoir jugé ce travail avec objectivité.

Je suis également redevable a Stéphane Moreau pour le suivi et I'implication dans les
différentes parties de ce travail. Merci Stéphane de m’avoir communiqué ton énergie et ta
vitalité, merci de montrer qu’une recherche de qualité est possible (bien que difficile) dans un
contexte industriel. Je remercie également Manu, Bruno et Aurélien pour I'aide et le support
apporté tout au long de la these, et plus particulierement durant mon agréable séjour parmi
eux.

Je tiens également a remercier Alain Guédel pour son implication dans la partie expé-
rimentale de 1’étude. Sa présence et ses conseils nous ont permis, malgré les nombreuses
difficultés intrinseques a une étude expérimentale, d’obtenir une validation du modele analy-
tique de bruit de bord de fuite.

Je remercie également les membres du département acoustique de Snecma pour avoir
soutenu cette these. Merci plus particulierement a Maxime Lebrun, Benoit Farvacque et
Cédric Morel d’avoir suivi cette étude et a Jean-Michel Nogues de m’avoir accueilli au sein
du département acoustique pour une application du modele analytique a la soufflante d’une
turbomachine.

Je souhaite également remercier toute I’équipe du Centre Acoustique dont les différents
membres ont toujours laissé leur porte ouverte pour d’éventuelles questions (scientifiques



ou non!). Ma gratitude va a Evelyne Roche qui a assuré (dans tous les sens du terme) le
suivi administratif permettant les nombreux déplacements chez les partenaires, les séjours
en région parisienne ainsi que ’achat de matériel pour ’étude expérimentale. Malgré toutes
les précautions préalables, certains ajustements de derniére minute ont été nécessaires et
je remercie Jean-Michel Perrin d’avoir toujours répondu présent a nos demandes, souvent
présentées dans 'urgence et pourtant traitées avec une minutie d’orfevre. Merci également a
Emmanuel Jondeau pour son aide précieuse lors des mesures par anémométrie a fil chaud.
Pierre Roland et Pascal Souchotte étaient les sauveteurs de la derniére chance lors de pannes
logicielles ou matérielles. Merci & eux deux pour leur aide!

J’ai eu la chance d’effectuer un monitorat en parallele de la these. Cette expérience en-
richissante a été facilitée par I'accueil au sein de 1’équipe d’enseignement en mécanique des
fluides. Je les remercie pour la confiance qu’ils m’ont accordée, particulierement Frédéric Plaza
en tant que tuteur CIES et responsable de 'animation de cette équipe. Merci également aux
moniteurs pour les agréables préparations de TD et TP ainsi que pour les discussions sur
le partage (équitable?) des heures d’enseignement... Une mention spéciale & Elena pour sa
bonne humeur et son rire tous deux communicatifs.

Je tenais également a remercier les thésards du laboratoire qui ont grandement contribué a
la bonne ambiance dans laquelle j’ai évolué ces trois dernieres années. Merci a Alexis, Argan-
thaél, Benjamin, Benoit, Cédric, Elena, JB, Johanna, Julien, Julien, Olaf, Olivier, Sébastien,
Thomas et Vincent pour ces repas mémorables par la qualité des discussions plutdt que par
celle des mets ingurgités ainsi que pour les pauses café, essentielles a la structuration d’une
réflexion (pas de café, pas de pensée!). Un grand merci pour ce jeu de la these, dans lequel
la soutenance semble toujours accessible au lancé de dé. Ce fut d’un grand réconfort pour
escalader la montagne de la rédaction.

Je voudrai remercier ma famille et tout particulierement mes parents pour leur confiance
et leur constant soutien. Bientot dix ans que j’ai quitté la maison familiale pour construire
mon projet professionnel et personnel ! Dix années pendant lesquelles, malgré la distance, j’ai
constamment senti leur présence réconfortante & mes cotés! Je voudrai finalement remercier
celle qui partage aujourd’hui et je I'espere pour encore longtemps ma vie. Gaélle, tu as su
écouter mes doutes et mes problemes, trouver les mots justes pour me remotiver, accepter des
soirées de manip, des nuits d’insomnie, des journées ensoleillées a rédiger ce mémoire. Tu as
méme su expliquer mes travaux de these & nos amis (avec toutefois, quelques inexactitudes...) !
Tu m’a donné I’énergie pour mener a bien ce travail et tu m’aides quotidiennement a choisir
la direction du chemin sur lequel nous avancons. Pour tout cela et bien d’autres raisons que
je ne citerai pas, tu m’es indispensable! Merci d’étre a mes cotés...

vi



Résumé

Suite aux efforts consentis pour diminuer le bruit tonal des machines tournantes aérodyna-
miques, le bruit a large bande constitue aujourd’hui une part importante, parfois dominante,
du bruit généré par certains ventilateurs a basse vitesse ou souflantes de turbomachines. Ce
travail de these propose une approche hybride pour modéliser le bruit a large bande a la
fois par des méthodes analytiques et en tirant profit de simulations utilisant les équations
moyennées de la mécanique des fluides. L’objectif principal consiste a proposer un outil de
prévision du bruit de bord de fuite avec une erreur inférieure a 3 dB.

Une synthese bibliographique du bruit a large bande généré par les profils d’aile est
effectuée. Les modeles analytiques développés par Amiet pour le bruit d’impact de turbulence
et le bruit de bord de fuite sont présentés, et des extensions en sont également proposées.
La comparaison systématique avec une base de données développée ces dernieres années a
I’Ecole Centrale de Lyon et enrichie durant ce travail permet une validation de ces modeles.

Dans une seconde partie, les pales d’un ventilateur axial a basse vitesse sont instrumentées,
afin de mesurer la statistique de pression en paroi proche du bord de fuite. Cette derniere est
conforme a la statistique mesurée sur des profils. Ce résultat justifie donc I'utilisation d’une
théorie appliquée par trongons, chacun des trongons étant supposé se comporter comme une
tranche de profil. Le modele analytique du bruit de bord de fuite est donc étendu au cas d’une
pale de ventilateur et des corrections pour prendre en compte ’effet Doppler sont proposées.
Sa validation consiste a fournir les données d’entrée a I'aide des mesures effectuées sur les
pales instrumentées et de comparer la pression acoustique obtenue en champ lointain par le
modele & celle mesurée dans une chambre anéchoique. L’accord obtenu est trés encourageant,
a la fois sur le spectre acoustique en un point donné, mais également sur la fonction de
directivité. Une formulation est également proposée pour appliquer, a titre prospectif, cette
formulation en champ libre au calcul de la puissance acoustique en amont et en aval d’une
soufflante de turbomachines en conduit.

Pour prédire le bruit de bord de fuite généré par un ventilateur, la principale difficulté
rencontrée dans 'utilisation de modeles analytiques consiste a obtenir les données d’entrée,
a savoir la statistique de la pression fluctuante sur I’aube. Dans un contexte industriel, les
informations disponibles sur 1’écoulement ne sont que les données moyennes, issues d’une
simulation des équations moyennées de Navier-Stokes (RANS). Dans des cas simples, des
modeles semi-empiriques permettent d’en déduire le spectre des fluctuations de pression en
paroi. En revanche, ils ne peuvent pas étre appliqués a un écoulement soumis & un gradient de
pression positif. Une augmentation du niveau spectral dans ce cas est observée et un nouveau
modele empirique est proposé.
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Nomenclature des principales

notations utilisées

Lettres romaines

(K, Ky)

Do~
I °
[\
S

constante de Corcos

corde du profil ou de la pale

célérité du son

coefficient de frottement

coefficient de pression

intégrale de Fresnel

fréquence

fonction de portance réduite

facteur de forme

nombre d’onde acoustique

nombres d’onde aérodynamiques
nombre d’onde aérodynamique de convection
longueur de cohérence transversale
envergure du profil ou de la pale
fonction de transfert aéroacoustique
nombre de Mach de ’écoulement amont
vitesse de rotation

débit volumique

distance entre le centre du ventilateur et ’observateur
distances entre la source et I’observateur
corrigées des effets de convection
vecteur source-observateur

nombre de Reynolds basé sur la corde du profil

nombre de Reynolds basé sur I’épaisseur de quantité de mouvement

DSP de pression acoustique en champ lointain



Nomenclature des principales notations utilisées

St nombre de Strouhal

T intensité de turbulence

Uy vitesse de frottement

Uo(Uy,Uy) vitesse de I'écoulement amont

U. vitesse de convection

U, vitesse a 'extérieur de la couche limite
Uy vitesse tangentielle

U, vitesse axiale

w perturbation de vitesse incidente
(z,y,2) repere basé sur le profil

(2 suivant la corde et ¢ suivant l'envergure)

Lettres grecques

a=Uy/U.
87}

Ba»Bo

Bt

,y2

Ap
f=p+Ap

5

5*

¢

0

0;

© (profil)

O (ventilateur)

rapport des vitesses de I’écoulement et de convection
incidence du profil

parametre de compressibilité

angle complémentaire de ’angle de calage en téte de pale

cohérence

vrillage

angle complémentaire de ’angle de calage

épaisseur de couche limite

épaisseur de déplacement de couche limite

angle de dévers

épaisseur de quantité de mouvement de couche limite
angle d’inclinaison

angle entre la corde du profil et 'observateur

angle entre I’axe de rotation et ’observateur
longueur d’onde

longueur intégrale de la turbulence

parametres de fréquence

distance longitudinale (selon la corde) et transversale
(selon lenvergure)

masse volumique du fluide

contrainte de cisaillement en paroi

potentiel de vitesse ou de pression

[rad]

TETTETETTETETT
S 9 o B,
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E E



Nomenclature des principales notations utilisées

P potentiel de vitesse ou de pression adimensionnel
Q. spectre de pression pariétale [dB.Hz 1]
D spectre bidimensionnel de la turbulence [dB.Hz 1]
w pulsation de I'onde acoustique [s71]
Q vitesse de rotation [rad.s™1]
Symboles
N transformation temporelle de Fourier
’ double transformation spatiale de Fourier
. complexe conjugué
Acronymes
DSP densité spectrale de puissance
OASPL  niveau global de bruit (OverAll Sound Pressure Level)
PWL DSP de puissance acoustique

RANS équations moyennées de Navier-Stokes (Reynolds Averaged Navier-Stokes)

SMD sonde a microphone déporté
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Introduction

Le bruit aérodynamique des ventilateurs est un sujet de préoccupation pour les industriels
de nombreux secteurs d’activité, tels que le refroidissement automobile, le refroidissement de
circuits électroniques, la ventilation et la climatisation dans le batiment, le conditionnement
d’air dans les transports aérien et terrestre ou encore la conception de moteurs d’avion a
travers le compresseur basse-pression. Dans ce mémoire, le mot ventilateur sera compris au
sens le plus large de machine tournante axiale subsonique, par commodité. Les exigences im-
posées par les normes ou les clients se révelent toujours plus drastiques et obligent a concevoir
des outils de prévision du bruit aérodynamique des les premieres phases de développement
d’un produit. Ce bruit est couramment séparé en deux contributions : le bruit de raie lié aux
mécanismes d’interaction périodiques et le bruit a large bande lié aux phénomenes aléatoires.

Cette derniere part provient de cinqg mécanismes principaux sur un ventilateur :

— limpact de la turbulence présente en amont du ventilateur sur le bord d’attaque des
pales ou celui de la turbulence présente dans le sillage des pales d’un rotor avec un
stator redresseur ;

— la modification brutale des structures tourbillonnaires présentes dans la couche limite
a leur passage au droit du bord de fuite. La présence du profil augmente 'efficacité de
ce mécanisme et donne naissance & un rayonnement acoustique.

— P’échappement tourbillonnaire lorsque le bord de fuite est tronqué, mécanisme dont la
structure aérodynamique tres cohérente entraine une efficacité importante de rayonne-
ment ;

— les phénomenes d’extrémité tels que le tourbillon marginal ou le tourbillon de jeu. Le
mécanisme est lié & un écoulement fortement tridimensionnel. En téte de pale, un tour-
billon marginal se crée. Son interaction avec le carénage génere du bruit. Ce mécanisme
complexe est 'objet d’une these a I’Ecole Centrale de Lyon menée par Julien Grilliat
dans le cadre du projet européen PROBAND. De premiers résultats expérimentaux ont
déja été publiés [67].

— le développement d’ondes d’instabilités de Tollmien-Schlichting dans la couche limite,
constituant un cas particulier de bruit de bord de fuite. Ce mécanisme peut étre faci-

lement évité en forcant la transition de la couche limite vers la turbulence.
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Les deux premiers mécanismes cités sont, dans la plupart des cas, les mécanismes de bruit
dominants. Nous focaliserons donc nos efforts dans cette étude sur le bruit d’impact de
turbulence et le bruit de bord de fuite.

Contexte de ’étude

Cette étude s’inscrit dans le cadre d’un projet financé par le CIRT (Consortium Industrie-
Recherche en Turbomachine). Ce réseau regroupant des industriels, des centres d’études et des
laboratoires universitaires, est une véritable passerelle pour le développement de nouvelles re-
cherches sur des problemes a caractere générique. Préoccupés par 'impact acoustique des ven-
tilateurs, le CETIAT (Centre Technique des Industries Aéroliques et Thermiques), la Snecma
(groupe SAFRAN) et VALEO ont porté et financé ce projet dont les objectifs sont décrits
ci-apres. Cette these a donc un fort potentiel applicatif, I'un des objectifs étant le transfert de
connaissances académiques vers les différents partenaires. Ainsi, différents séjours a la Snecma
et a Valeo ont eu lieu, permettant a I’étudiant de comprendre et intégrer les contraintes indus-
trielles, ainsi que le domaine d’application des différentes machines tournantes. Le tableau 1
reprend les caractéristiques générales des ventilateurs congus ou étudiés par les différents par-
tenaires. L’étendue des domaines d’application induit une grande variation des parametres
présentés. Il est donc important de proposer une modélisation suffisamment générale pour

étre appliquée a ’ensemble des projets proposés.

Taux de Débit Vitesse de Nombre
Diametre  compression 7 massique  rotation Corde d’aubes
ou Ap
(m) (-) ou (Pa) (kg/s)  (tr/min) (m) )

CETIAT 0,2-1 Ap < 1000 <18 < 3000 ~ 0,3 2-16
Snecma
CFM56-7B 1,53 1,1<7<1,73 135-350  2200-5200 0,25 24
GE90 3,1 1,12 <7< 1,54 700-1450 1200-2300 0,54 22
VALEO 0,2-0,7 50 < Ap < 400 0,17-2,04 1500-4000 0,015-0,12 4-13

TaB. 1: Caractéristiques générales des ventilateurs congus ou étudiés par les partenaires du
projet.

Objectifs

La modélisation d’'un mécanisme générateur de bruit, quelqu’il soit, vise a obtenir une
description des sources de bruit et de leur propagation jusqu’a un point d’écoute représentant

I'observateur. Il est donc nécessaire de disposer de modeles capables de décrire précisément
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ces deux phases. La méthode la plus précise consiste a effectuer une simulation numérique di-
recte, ou une simulation des grandes échelles, pour un écoulement instationnaire compressible,
capable de restituer a la fois les mouvements turbulents et les mouvements acoustiques, qui
sont typiquement entre 5 et 6 ordres de grandeur plus faibles. Ceci requiert donc un maillage
extrémement fin et tridimensionnel, afin de modéliser ou simuler directement une turbulence
réaliste. Un maillage complet de ce type, sur un domaine étendu de la source jusqu’a I’obser-
vateur serait cotiteux en temps de calcul pour s’avérer réaliste. Une méthode hybride consiste
donc a simuler les sources acoustiques indépendamment et a simuler la propagation acous-
tique dans une seconde étape a ’aide de modeles numériques linéaires. Ces méthodes ont
fait 'objet d’une excellente revue par Colonius & Lele [39] et plus récemment par Wang et
al. [121]. Elles sont & présent bien développées dans les laboratoires pour prédire le bruit d’un
jet subsonique [16] ou presque sonique [10], le bruit de bord de fuite d’un profil avec transition
naturelle vers la turbulence [33] ou encore le bruit de résonance d’une cavité [59], et com-
mencent a étre utilisées dans les départements de recherche et développement chez certains
industriels. Leur application a des machines tournantes est encore plus colteuse et difficile-
ment envisageable, méme dans les laboratoires de recherche. Il faut cependant mentionner
que Carolus et al. [25] ont proposé trés récemment un calcul par simulation des grandes
échelles sur un ventilateur axial basse-vitesse soumis a une turbulence amont. La turbulence
est produite par une grille & barreaux de section carrée intégrée au maillage. Les résultats,
s’ils ne sont pas encore a la portée des industriels pour des études amont, montrent toutefois
la faisabilité d’un tel exercice. Les essais pour reproduire le bruit propre du ventilateur de la
référence [25] n’ont cependant pas été concluants et nécessiteraient un maillage bien plus fin

de la couche limite sur les pales, ce qui est en dehors des capacités actuelles de calcul.

Il est alors essentiel de fournir des outils de prévision du bruit & large bande compatibles
avec une durée admissible pour des études de pré-dimensionnement. Les méthodes analytiques
offrent alors tout leur potentiel, puisqu’elles permettent d’obtenir des résultats rapidement et
simplement. En revanche, les hypotheses simplificatrices sur I’écoulement et sur la géométrie
demandent a étre validées a ’aide d’une comparaison avec I’expérience. De plus, les codes de
calcul moyennés (RANS pour Reynolds-Averaged Navier-Stokes) sont aujourd’hui couram-
ment utilisés dans 'industrie. S’ils ne donnent pas d’information directe sur les fluctuations
de I’écoulement, ils en fournissent une description moyennée. L’objectif principal de ce travail
est de proposer une méthodologie afin de prédire le bruit a large bande a partir de ces calculs

RANS et de modeles analytiques.

L’objectif premier de cette these est de proposer un outil capable de prédire la directivité
et le niveau du bruit de bord de fuite généré par un ventilateur avec, si possible, une erreur

inférieure & 3 dB. Nous nous donnons des objectifs intermédiaires, qui sont :

— valider a l'aide d’expériences les modeles analytiques pour le bruit d’impact de turbu-
lence et le bruit de bord de fuite d’un profil ;

— valider le modele analytique de bruit de bord de fuite pour un ventilateur ;
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— adapter le modele au cas d’une soufflante de turbomachines;
— proposer une méthode de couplage des modeles analytiques avec les calculs RANS.
Ces différents objectifs structurent les grandes lignes de ce travail qui sont explicitées ci-

dessous.

Organisation du mémoire

Le manuscrit suit un cheminement logique dans la compréhension, Iamélioration et la
validation des modeles analytiques. Les modeéles développés par Amiet en 1975 pour le bruit
d’impact de turbulence [3] et en 1976 pour le bruit de bord de fuite [6] sont & la base du travail
proposé. Le second étant une adaptation du premier, nous avons souhaité faire apparaitre
ces modeles dans 'ordre chronologique de leur publication. Ainsi, le premier chapitre traite
du bruit d’'impact de turbulence sur un profil. Le modele est présenté et validé a 'aide d’une
base de données expérimentales. Les parametres dominants de ce mécanisme sont également
dégagés, afin de prévoir les améliorations a réaliser sur ledit modele.

Le deuxieme chapitre est consacré a I’étude du bruit de bord de fuite généré par un profil.
Le modele analytique est présenté et validé a I'aide d’une étude expérimentale menée sur un
profil cambré placé en forte incidence dans un jet a faible vitesse. Cette validation demande
I’enregistrement de la statistique de pression en paroi pres du bord de fuite et du rayonnement
acoustique engendré en champ lointain.

Le troisieme chapitre décrit I'instrumentation d’un ventilateur dédié a la mesure de la
statistique de la pression fluctuante sur les pales. Le protocole expérimental ainsi que les
résultats obtenus sont détaillés.

Le quatrieme chapitre présente ’adaptation des théories du profil mince a une pale en
rotation pour le mécanisme de bruit de bord de fuite. Cette approche est validée grace aux
résultats expérimentaux du troisieme chapitre. Des modifications sont également proposées
pour appliquer le modele a une soufflante de turbomachine, en intégrant un premier effet de
grille d’aubes.

Finalement le cinquieme chapitre expose une méthodologie qui revient a utiliser les
données fournies par un calcul RANS comme parametres d’entrées du modeéle analytique
développé au quatrieme chapitre. La question des effets liés au nombre de Reynolds et au
gradient de la pression moyenne est abordée, comme un premier pas vers une extension sou-
haitable de I’étude.



Chapitre 1

Bruit d’impact de turbulence sur

profils fixes

Lorsqu’une turbulence incidente interagit avec un profil, la composante fluctuante de la
vitesse normale a la corde du profil génere des fluctuations de portance. Ces fluctuations,
vues comme des dipoOles élémentaires au sens de ’analogie acoustique, rayonnent en champ
lointain. L’objectif de ce chapitre est de fournir un modele de prévision du champ lointain
a partir d’informations sur la perturbation incidente. Nous présentons d’abord différents
modeles existants, puis nous détaillons I’approche d’Amiet [3] retenue dans notre travail. Une
étude bibliographique et expérimentale des parametres dominants nous oriente ensuite vers

les corrections éventuelles a apporter au modele d’Amiet.

1.1 Différents modeéles

L’analogie acoustique fait un lien entre les fluctuations de pression s’exergant sur une
surface et la notion de dipole acoustique. Ainsi, les théories développées dans ce paragraphe
considerent tout d’abord la détermination des fluctuations de pression induites par la pertur-
bation incidente sur le profil. Cette approche est souvent effectuée par une décomposition de
Fourier spatiale et temporelle de la perturbation incidente, supposée petite. Le terme de rafale
désigne alors une composante de la perturbation. Les premiers modeles ont été développés
pour des problemes d’aéroélasticité et supposent un profil d’envergure infinie, sans épaisseur,
placé sans incidence dans un écoulement moyen incompressible uniforme. Une perturbation
harmonique de vitesse est superposée en amont et convectée sans distortion. Indépendamment
de la perturbation, I’écoulement est non-visqueux et le champ de vitesse dérive d’un potentiel.
La perturbation incidente est figée. Elle est uniquement convectée par 1’écoulement moyen.
Cette hypothese est justifiée par lanalyse linéarisée de Chu & Kovasznay [30] et est un
des aspects des théories linéarisées du profil mince. Utilisant les résultats obtenus par von

Karmén & Sears [120], Sears [1 10] est le premier en 1941 & proposer une formulation analy-
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tique incompressible de la pression fluctuante induite sur un profil mince sans cambrure par
une rafale paralléle. Ce résultat, négligeant les effets de compressibilité, surestime la portance
fluctuante en hautes fréquences. Paterson & Amiet [100], notamment, ont mis en évidence
cette limite du modele de Sears. Adamczyk [2] propose plus tard un modele compressible, pre-
nant aussi en compte la fleche d’un profil d’envergure infinie. Il calcule alors, par la méthode
de Wiener-Hopf [97], la répartition de charge fluctuante induite sur le profil par une rafale

oblique.

En aéroacoustique, la répartition de pression fluctuante sur le profil est assimilée a des
dipoles acoustiques. Lorsque la corde est compacte, c’est-a-dire petite devant la longueur
d’onde acoustique (A > ¢), la portance instationnaire totale générée sur le profil est considérée
comme un dipole unique et le rayonnement acoustique caractéristique a deux lobes est obtenu.
Cependant, dans de nombreuses applications et notamment dans des applications industrielles
de ventilateurs automobiles, de génération de froid ou d’extraction d’air, ou dans les souf-
flantes de turboréacteurs la corde ne peut plus étre supposée compacte en haute fréquence et
une approche plus précise est nécessaire. La connaissance de la répartition précise des charges
le long de la corde est alors requise. Amiet [3] obtient cette répartition dans le cadre d’un
modele compressible par la méthode de Schwarzschild. Il retrouve alors le résultat d’Adamec-
zyk dans le cas plus spécifique d’un profil sans fleche. Amiet relie la répartition de dipodles
sur le profil au rayonnement acoustique en champ lointain en faisant appel aux formules
du rayonnement d’un dipole en champ libre convecté. Cette approche est intéressante dans
une phase de développement au stade d’avant-projet, puisqu’elle est entierement analytique.
Cependant, le modele est développé initialement pour une plaque plane sans incidence et

I'influence possible de la géométrie exacte du profil est ignorée.

Afin de prendre en compte des parametres tels que 'angle d’incidence, ’épaisseur ou la
cambrure du profil, un développement des équations de 'aérodynamique instationnaire au
deuxieme ordre se justifie. La résolution des équations ne peut plus se faire par des méthodes
analytiques et le recours a des outils numériques est nécessaire. Ainsi, Goldstein & Atassi [(1]
puis Goldstein [60] se basent sur la théorie de la distorsion rapide de la turbulence et
développent une approche permettant le calcul des ondes émises par une perturbation de
vorticité ou d’entropie, convectée sur un corps de forme quelconque. Ils ouvrent ainsi la voie
au calcul de l'interaction de turbulence pour des pales avec épaisseur ou cambrure et placées
en incidence dans I’écoulement. Cependant, cette théorie pose un probleme numérique au
niveau du point d’arrét. A ce niveau, la rafale n’est plus convectée et son amplitude tend
alors vers 'infini [51]. Ce phénomeéne souligne un point de physique encore mal compris qui

demanderait a étre plus approfondi.

Dans la présente étude, nous recherchons une méthode analytique simple pour prédire
le champ acoustique rayonné par un profil placé dans un écoulement turbulent. En vue des

applications futures sur ventilateur ou soufflante de turboréacteur, il est néanmoins essentiel
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d’utiliser un modele prenant en compte la non compacité pour les hautes fréquences et 'effet
du bord de fuite imposant la condition de Kutta pour les basses fréquences. Nous avons donc
choisi le modele développé par Amiet, présenté ci-dessous. Apres une étude bibliographique
et une discussion de quelques résultats expérimentaux, 'effet sur le rayonnement acoustique
des parametres géométriques non pris en compte dans le modele est évalué. Des améliorations

sont ensuite proposées, afin de prendre en compte cet effet.

1.2 Modele d’Amiet

1.2.1 Calcul de la répartition de sources dipolaires sur le profil

Nous présentons dans cette partie le modele développé par Amiet [3] en 1975. Le modele
est basé sur les théories linéarisées du profil mince et ’acoustique linéaire. Le profil est donc
supposé plan, sans épaisseur ni incidence. La perturbation est introduite en amont du profil
et convectée par 1’écoulement perpendiculairement au bord d’attaque (cf. figure 1.1). Elle
est supposée figée, ce qui revient a dire que ses temps caractéristiques d’évolution sont longs
devant ceux de la convection. La perturbation de vitesse induite par la présence du profil
dans la turbulence dérive d’'un potentiel noté ¢. Le repeére (z;y;z) est centré sur le bord
d’attaque. z et y sont orientés respectivement selon la corde (¢ = 2b) et 'envergure (L = 2d).
z est orienté selon la normale au profil, de fagon & obtenir un repéere direct. Le vecteur vitesse
est ainsi défini par Uy = (Uy;0;0). Ce probleme se résout en deux étapes. Tout d’abord la
répartition de portance instationnaire sur le profil est déterminée. Ensuite, en utilisant la for-
mule de rayonnement d’un dipole dans un milieu en mouvement, et moyennant une analyse

statistique, on obtient le spectre du champ acoustique rayonné par le profil.

Fi1c. 1.1: Repere utilisé pour le modele de bruit d’interaction de turbulence
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La premiere étape consiste donc a déterminer le potentiel des vitesses satisfaisant ’équation
des ondes convectées obtenue par la théorie linéarisée (cf. annexe A) :
1 D%¢p

2
- —=—==0. 1.1
v c¢ Dt? (1.1)

Un écoulement longitudinal définit une dérivée particulaire de la forme :

D 0 0
i o + Ux%.
A Téquation des ondes, il faut adjoindre les conditions aux limites suivantes :

— potentiel de vitesse nul en amont du profil ;

— vitesse normale nulle sur le profil ;

— différence de pression nulle entre intrados et extrados au bord de fuite et dans le sillage,

conformément & la condition de Kutta-Joukowski.
Ainsi, I’équation (1.1), dans le cas tridimensionnel s’écrit :
¢ 0% 0% 2M, 0%¢ 1 0%¢ B

— 2 R R - - —
= Mo) St a2 Y o2~ oy owot 2o " (1.2)

avec M, = U, /cy. La perturbation de vitesse incidente est mise sous la forme :

w :woei (wt — Kyz — K, ), (1.3)
ou K, et K, sont les nombres d’onde aérodynamiques selon la corde et ’envergure respecti-

vement. On effectue ensuite le changement de variables suivant :

_ 2x 26wy _ 202
xr = ) y= ) Z = 9
C C &
K = — e —1-M
7 92 y g ﬂ% 3 Bx T )

. . 9_ -
(I)(j7 2) = ¢($7 Y, z, t)e_uutel [—O'Mx.%’ + Kyy/ﬁx] .

L’équation des ondes convectées permet d’écrire k = w/co = K, M,. Cette relation sera
appelée relation de dispersion, malgré la non dispersion mise en évidence dans ce cas. On

obtient alors I’équation :

o’ 9’
— + == ¢ = 1.4
0z? + 072 T 0, (1.4)
K2 _
avec k2 = p? — ﬁ—g et =K, M,/3>%
€T

La nature mathématique et donc physique du probleme est modifiée en fonction du signe

de k2. La valeur de f(y par rapport & pB3, = K,M,/B, détermine deux types de solutions
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différentes. Si K, < K, M,/83;, 'équation différentielle est hyperbolique et la rafale est dite
supercritique. Le cas de la rafale parallele revient & I’étude de la solution supercritique. Les
solutions subcritiques, c¢’est-a-dire lorsque Ky > K, M,/B: et que équation des ondes est de
forme elliptique, sont évanescentes dans le cas d’un profil d’envergure infinie. Si I’envergure
est limitée pour les applications au calcul du rayonnement, il est nécessaire de prendre en
compte leur contribution. Nous traitons dans ce paragraphe les solutions supercritiques. Le

paragraphe 1.4.1 détaille ensuite les calculs pour les rafales subcritiques.

Les conditions aux limites s’expriment avec les nouvelles variables :

®(z,0) =0 pour = < 0, (1.5a)
a(I) R

52 — —%e Lo pour 0 < & < 2, (1.5b)
0P

% +ic® =0 pour 2 < Z. (1.5¢)

Il n’y a pas de solution analytique exacte a I’équation des ondes satisfaisant les trois
conditions aux limites ci-dessus. Le probleme étant linéaire, on le résout typiquement par
un processus itératif décrit par Landahl [79]. Ainsi, on détermine d’abord le potentiel ®(©)
solution de I’équation des ondes convectées et satisfaisant la condition de paroi rigide exprimée
par I’équation (1.5b). Le probléme est ensuite successivement résolu par demi-plans. Tout
d’abord, le potentiel est annulé en amont (équation 1.5a) et la plaque est assimilée & un demi-
plan infini en aval. Le potentiel () obtenu est alors une solution satisfaisant les conditions
aux limites (1.5a) et (1.5b). Un potentiel de correction ®®) permet ensuite de satisfaire la
condition de Kutta (1.5¢) en supposant un demi plan infini en amont. Finalement, le potentiel
se met sous la forme ® = &) + &2 4 |

Recherchons tout d’abord une solution de I’équation d’onde convectée (1.4) vérifiant uni-
quement I’annulation de la vitesse sur la paroi. La référence [10] montre qu’une telle solution

peut se mettre sous la forme :

[si — iV K2+ 522]

O (z,2) = re : (1.6)

avec 1 et s deux constantes réelles ou complexes déterminées par la condition de paroi rigide :

CWwo .
r=—-——, s =—10 ,

2K

en posant K = /K2 + K2. La solution pour le potentiel non corrigé d(0) gexprime ainsi :
O (5 5y — _ W0 —iok — Kz/Bs 17
(.9 = -2 (1)

L’étape suivante revient & déterminer la correction U; telle que le potentiel (1) = &©) 4 ¥,
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satisfasse le systeme suivant :

P e

25 (1)
o) =
972 + 952 + K 0,
dW (z,0) =0 pour = < 0,
oo CWo —iox _
BE (%,0) 50, pour z > 0.
¥, est donc solution du systeme :
*vy Py,
Uy =0
072 gz =0
U, (%,0) = -0 (z,0) pour = < 0, (1.8)
ov
67;(57770):0 pour T > 0.

La résolution de ce systeme repose sur ’application du théoreme de Schwarzschild, issu d’un
article sur la polarisation de la lumiere. Dans la suite, le théoreme sera simplement énoncé.
Pour plus de détails et sa démonstration, le lecteur est invité a se reporter a la référence [115].

Soit une fonction ¢ régie par le systeme :

0?0 0%p

ﬁ+ﬁ+ﬁ (,0—0
¢ (z,0) = f(z) pour T > 0,
(Zi (z,0) = pour T < 0.

Alors la solution a ce probleme pour Z =0 et T < 0 est donnée par :

1 [
- /0 G(3,€,0) F(€)de, (1.9)

-z)
57_ L’application au probleme (1.8) sur ¥y, nécessite de changer

—mﬁ—l—m
U (z,0) = / \/Ee§+ (=€,0)d¢
- _chwo 7 e i€(r—0)
2 / \/g {+a

D’apres Gradshteyn et Ryszik [65] :

o—iAE oim/4 AT it
/ df = et |1 — N /0 7 dt| .

8
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On obtient donc :

—i0% —(o—K)T ,—it
Uy(z,0) = % [1—(1+i)/0 ° dt],

ou l'on reconnait les intégrales de Fresnel, définies par :
it

V2t

avec C'(x) et S(z) des fonctions réelles. On sait également que :

Elz] = C(z)+iS(z) = /096 dt, (1.10)
(1+)E" [—z] = (1 —1i)E[x].
Le potentiel ®) ’écrit finalement :
o) = —5 (1= 1) E[(0 = r)a]. (1.11)

En revenant aux parametres dimensionnels, on obtient :

(bl(x?y,()?t) = - wO(l — Z) F |:2(0 _ ﬁ)$:| ei(UIK(L‘t_sz—Kyy)'

Le lien entre potentiel de vitesse et pression permet d’exprimer les fluctuations de charge

induites par I'impact de la rafale incidente :

D
pl(x’yao)t) = —Po D(il
091 01
— o 4y,
po < ot o
e_iﬂ-/4 . M2 2z U. K. K.
p1(z,y,0,t) = powoUs ell(Mio—r) "¢ +Ua Kot —Kyy] (1.12)

m2(K, + (2K)
On retrouve le complexe conjugué de la formulation obtenue par Adamczyk [2] en utilisant la
technique de Wiener-Hopf, di & une convention différente dans la définition de la transformée
de Fourier. Ce résultat représente la pression instationnaire générée par un écoulement per-
turbé sur une plaque semi infinie en aval. Les effets de compressibilité et de compacité limitent
cette solution au domaine des hautes fréquences. Le parametre p est adapté pour caractériser
la limite de validité de ce résultat. Notons A\py = co(1 — M)/ f la longueur d’onde d’une
onde acoustique générée au bord de fuite et remontant ’écoulement et \p, = co(1 + M)/ f
celle d'une onde générée au bord d’attaque et redescendant I’écoulement. La longueur d’onde

moyenne, caractéristique des ondes se propageant entre le bord d’attaque et le bord de fuite
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du profil, s’écrit [1] :

1 1 1 9
= 4 - == 1.1
A s * Ao Cof? (1.13)

Pour considérer le corps non compact, le quart de la longueur d’onde doit étre inférieur a la

corde, transcrit mathématiquement par la relation A/4 < ¢ ou encore :

u>g. (1.14)
Amiet estime que pour des fréquences correspondant & p < 7/8, il est nécessaire de procéder a
une deuxieme itération, afin de prendre en compte le caractere fini de la corde et la condition
de Kutta au bord de fuite. Il convient de rajouter un terme correctif en supposant cette fois
une plaque semi infinie vers amont (pour & < 2). Au lieu de rechercher le résultat sous
la forme d’un potentiel de vitesse, on recherchera directement le terme correctif P sur la

pression qui doit vérifier les équations :

627)2 82732 2
78%‘2 + 952 4+ k“Py =0, (1.15&)
Pa(z,0) = —P1(z,0) = > 2, (1.15b)
0Py, _ _
—— = 2 1.1
oE (z,0) =0 z <2, (1.15¢)
avec
PL(@,0) = p1 (7, 3,0, e MEr e (Kop/eet), (1.16)

On se ramene a nouveau a un probleme de Schwarzschild, dont la solution est :

Pal,0) =~ [ Gl - 26,072+ 00k (1.17)

—im/4 9 —2iKk€
= € —4m mm x
P. = — l/ \ / . 1.1
2($70) PoWo ( ﬂm / 5 2 ‘f 9 a: ( 8)

Bien qu’il n’existe pas d’expression analytique pour l'intégrale restante, elle peut étre rai-

soit

sonnablement approchée. Les plus grandes valeurs pour cette intégrale sont obtenues pour
les petites valeurs de 2 — Z, c’est-a-dire, pres du bord de fuite, ou la contribution des petites
valeurs de £ sera dominante. Ainsi, on peut simplifier sous la racine carrée 2 + £ ~ 2. Ceci

conduit & la formulation approchée fournie par Amiet [5] :

= —2m§ 7 —2m§
/ / 25 2—-z+ 5
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Finalement :
—ikT—im/4

(§]

21 (K, + B25)

,PZ(jv 0) ~ _pOwOUx {1 - (1 + Z)E* [2I€(2 - j)]} .

Ainsi, la correction de bord de fuite permettant de satisfaire la condition de Kutta s’écrit :

pg(x,y, O,t) ~ pOEUOUx - ei[(Mfo—ﬁ)2z/c—7r/4+wt—Kyy] {1 _ (1 + l)E* |:2/€(2 B 2$):| } 7
271(K, + B2K) C( |
1.19

et la pression instationnaire sera exprimée par le résultat issu de deux itérations dans le pro-
cessus. Des itérations supplémentaires peuvent étre effectuées, en principe, mais la complexité
des calculs amene rapidement a des résultats non intégrables analytiquement. Par ailleurs,

Papplication pratique enseigne que les deux premieres itérations suffisent [5]. Finalement :

p(z,y,0,t) = p1(x,y,0,t) + pa(z,y,0,t). (1.20)

1.2.2 Rayonnement de la répartition de dipoles en champ lointain

La répartition de pression sur le profil est reliée a la pression acoustique percue en champ
lointain par la formulation du rayonnement d’un dipodle fixe dans un écoulement uniforme.

Nous présentons dans la suite le détail de ce calcul.

%3 (X1:X0,X3)

FiG. 1.2: Systéeme de coordonnées pour le calcul du bruit rayonné en champ lointain par un
—
profil placé dans un écoulement uniforme Uy = (Uy; 0;0)

L’observateur est positionné en champ lointain au point d’écoute ¥ = (x1; z2; x3) avec une
origine du repere au centre du profil (cf. figure 1.2). La densité de portance non stationnaire
locale I(y1, y2, t) induite par les perturbations incidentes définit une distribution de dipdles sur
la surface du profil : dF =1 (y1,y2,t)dSye3. Le champ acoustique élémentaire correspondant

dp’ est exprimé par :

d(dF)
ot/

_
 dmcoR2

: (1.21)
tth/Co
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ol Ry est le vecteur de composantes ((R; — My Ry)/(2; Ro; R3)
et Ry = \/(z1 —11)? + B2 [(x2 — y2)% + (w3 — y3)?].
En introduisant la transformation de Fourier du champ de pression donnée par ’équation (1.21),

la pression acoustique s’exprime par :

~(f w)_i R3 /OO al(ga t/)
P = AdreoR2 J_ o ot t— Ry o

Ry 1 [ 0UF.t) _iwt+Re/co)
— = [ AW et Re/eo) gy
/47TCOR§ 2 /oo ot o Sy

e~ “dtds,

ou encore en introduisant la transformée de Fourier de la densité de portance locale [ :

== wR3 5 —iwRt/c
p(Z,w) :/47rcoR§ (7, w)e @ he/ °dS,. (1.22)

Soit une rafale sinusoidale normale au profil. En notant que I’hypothese de turbulence figée

impose K, = w/U,, elle se met sous la forme :
w(yr, Yo, t) = W(K,, K,)eEeUst=y)=Kyy2) (1.23)
Le saut de pression induit par cette rafale s’écrit alors :
h(y1,y2.t) = AP(y1, 2, t) = 20poUnth (K, Ky)g(y1, Ko, Ky )elFeUet=Kuv2), (1.24)

ol g(y1,kz, ky) est la fonction de portance réduite, représentant une fonction de transfert
entre la vitesse turbulente et le saut de pression du profil.

Considérant ’ensemble des rafales, la densité de portance locale vaut alors :

l(y1>y27t) = // ll(ylvaat)dedea
soit :

l(y1,y2,t) = 2mpoUs //ﬁ)(Km,Ky)g(yl,Km,Ky)ei(K‘”U””t_KyW))dede, (1.25)

ot w est la double transformation spatiale de Fourier de la perturbation incidente. La trans-

formée de Fourier de la densité de portance locale [ peut alors s’écrire :

1(g,w) = 2mpo / / (K, Ky)g(y1, Ko, Ky)e™ w2 (U / e“KzUN)tdt) dK,dK,.

27 ) _
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En reconnaissant la transformée de Fourier de la distribution de Dirac :

Z(ng) = 27Tp0/ /lf) <57Ky> g <y17 ;aKy> e_iKnyde.

Les phénomenes de turbulence étant aléatoires, nous introduisons des parametres statistiques

pour les caractériser. Ainsi, la densité spectrale de puissance de la portance locale s’écrit :
A w A w
Sy, 7, w) = (27 2//1?) — K, |w* | —,K!
w(@.y',w) = (2mpo) o K o
w w . 700
gly, —, K,y g yi, —, K; e—z(Kyyg—Kny)dedK;‘
U, U,

Pour une turbulence homogene, Bailly et Comte-Bellot (p. 139 ref. [11]) ont redémontré

I'orthogonalité des nombres d’ondes de la turbulence, qui conduit a la propriété :

2 f W Ag [ W w
W <UIKy> W <U$K;> = U0 (Ky — K,)) Pwu (UIKy> ,
ol Py, est le spectre bidimensionnel de la turbulence. La densité interspectrale de puissance

de la portance locale s’écrit donc :

oo U,
w % w
g <y1a 77 Ky) g <yia ia Ky) de (126)

En reprenant l'expression de la pression acoustique en champ lointain (1.22), sa densité

Su(@,v,w) = (27rp0)2Ux/ Dy <w7Ky> o~ Ky (y2—v3)

spectrale de puissance s’exprime en fonction de la densité interspectrale de puissance de la

portance locale :

2
Spp(T,w) = // <4:c]§;’%2> Su(*,y_7,w)e‘iw(Rt_Ré)/codSde;,

en introduisant l'expression de Sy de ’équation (1.26) :

powlits —iw(Re—R)Jeo [ w
//(200R2> Uye—t(Re t>/o/_ooq>ww<Um,Ky>

g <y1, g&,) g (yi, ;Ky> e K2 v2) K dS,dS,.  (1.27)

Le fait de se placer ensuite en champ lointain permet de faire des développements limités au
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premier ordre de R et Ry, sachant que sur la surface du profil y3 =0 :

2
Ri = (Ry — My(w1 —m))/82 R8250<1_35191";fa:x?y2>’
0

1 1
S2 = a3 + B2(23 + 23), Rz~ 13, -5 =~ o3
RS SO
Il vient ainsi :

Ry — R, ~ [(z1 — M2So) (¥t — y1) + Baza(yh — ya)).

1
B35S0
Ensuite, en notant dS, = dyidyz, en permutant et en regroupant les termes, la densité

spectrale de puissance de la pression acoustique devient :
. powzz > o w
Spp(T,w) = 20057 Uz . Doy ﬁwaKy
L/2 . /
/ / SRR gy
L/2
k(xq— A[T‘SO)
/ g(yl, w ,K>e 5o "y,
—c/2 Uz
c/2 . k(z1—MgzSg) 4
/ g <yi,°"7Ky> e s My d, (1.28)
—c/2 Uz

Soit L la fonction dite de transfert aéroacoustique totale définie par :

. . we (M x1)
iy | Ma— 5 |
L(n,— K, =/ g5, = K, )e 2083 So/ " gy, (1.29)
U. 1 U,

T

c/2 w ik(:tl—MzSO)yl ¢ w
1,*,K e 6350 d 1=*£ <331,,K>.
/—c/2g (y Uy y> Y 2 U, Y

La double intégration selon ’envergure (terme entre crochets dans (1.28)) peut se calculer

alors

indépendamment et vaut :

kx L
L[ wxo , 22 2 =
_ _K _ sin K K> ]
//L/2 . (COSO y) 2 = 32) 4 S ") 2]

—L/2 @ B Ky>2
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L’équation (1.28) peut donc s’écrire sous la forme :
9 o0
. kex I w w
Sppl(Fw) = (M’Tg?’> WUIQ/ - (UxKy> ‘L <x1,UI,Ky>

L
(e )2
0 dK,.

L k.’BQ 2
— | == -K
7r2<50 y)

On trouve ainsi une expression reliant la densité spectrale de puissance de la pression acous-

2

(1.30)

tique en champ lointain Sy, (Z,w) et le spectre bidimensionnel de la turbulence incidente ®,,,,
par une fonction de transfert aéroacoustique L. Cette formulation générale se simplifie dans

le cas d’un profil d’envergure infinie. En effet, nous savons que :

lim sin” [(%2 _ Ky) %} = lim <2L sinc? [L <kx2 - Ky)])
T

2
L—oo L ( kxo L—oo
T3 (ST - Ky

Ce dernier résultat supprime I'intégrale selon le nombre d’onde aérodynamique transversale.

On obtient alors :

Slite) = (02) L, (2 B2 [ (4 2 Ee) )
pp\Y - 25«3 x2 ww Uxa S(] 17Um7 S() . .

Ce résultat a été abondamment utilisé pour sa simplicité et la faible erreur commise des lors

que l'allongement du profil est suffisamment grand (un ordre de grandeur de 2 ou 3 étant tout
a fait satisfaisant). Sauf mention contraire, lorsque nous parlerons du modele d’Amiet, aucune
hypothese sur ’envergure ne sera faite et 1'utilisation du modele complet (équation 1.30) sera
sous-entendue.

En reprenant ’équation (1.30), et en supposant connu le spectre bidimensionnel de la
turbulence, il ne reste plus qu’a évaluer la fonction de transfert aéroacoustique £ pour obtenir

une prévision du rayonnement en champ lointain.
1.2.3 Fonction de transfert aéroacoustique
Rappelons que la fonction de portance réduite est définie par :
AP(y1,0,t) = 2mpo Uy wo g(y1, Kz, K) €%

Comme 'épaisseur et la cambrure sont supposées faibles, la portance est assimilée au double

des fluctuations de pression exercées sur une face. Ainsi la fonction de portance réduite est
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déterminée par :

p(y17y2707t) —iwt+i K.
K, K, =232292 0 7 p—witilyys 1.32
g(yla T y) 00 U:v wo € ’ ( )

avec g1 = T — 1, et vaut donc dans le cas des rafales supercritiques, g = g1 + go, avec :

e—iﬂ'/4 4 X B
91(71, Ko, Ky) _ o—il(s=M2o)m+1)]
e ’ /7o + 1)(K, + 32k)

e*iﬂ'/4 4 o
9201 Ko, ISy) 7~ = {1— (1+0)E" 26(1 — )]} e~ Lx= o) ot )]

T/ 21 (Ky + B2K)

Tous les éléments sont réunis pour calculer la fonction de transfert aéroacoustique d’une rafale

supercritique :

1
Ly(an, Koy K,) = / 96, Ko, K)o Memm1/50)E g (133)
—1

11— 1 g=i(k=MZo)(E+1)

et BrJ1 VR D)

—ip(Mo—21/S0)¢ g (1.34)

Tous calculs faits, on obtient :

1 2
ﬁl(l’l,Kz, Ky) = —

TP 1.35

avec 01 = k — pux1/Sp et O = pu(My — x1/Sy) — w/4.

Un calcul identique fournit :

102

Lo(z1, Ky, K, o m {i(l 2 (1.36)
(1= i) | B ] = [ S+ mzl/so)]] } -

1.2.4 Exemples de résultats fournis par le modele analytique

Le modele présenté dans ce paragraphe est utilisé afin de prédire le bruit rayonné par
un profil placé dans un écoulement turbulent dans la configuration d’essai de la chambre
sourde de I’'Ecole Centrale de Lyon. Avant de passer a la présentation des essais proprement
dit, il est opportun d’évaluer le comportement du modele sur la base d’une turbulence elle-
méme modélisée. Les parametres caractéristiques de 1’écoulement et les données géométriques
utilisés dans la présente étude sont les suivants :

— corde : 0,136 m;

— envergure : 0,3 m;

— vitesse d’écoulement : 20 m/s, 30 m/s et 40 m/s;
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— spectre bidimensionnel de la turbulence amont assimilé au modele de von-Kérman (se
reporter & l'annexe B);

— échelle de longueur intégrale de la turbulence : 0,009 m

— intensité de turbulence : ~ 5%.
Les résultats obtenus sont présentés en variables dimensionnelles sur la figure 1.3. Une
loi d’évolution du rayonnement acoustique avec la vitesse est ensuite recherchée. Pour un
écoulement a faible nombre de Mach, lorsque la vitesse augmente tout en conservant la va-
leur de l'intensité de turbulence 7,, et du nombre d’onde axial K., les modeles de von-Karméan
et de Liepmann montrent que le spectre bidimensionnel de la turbulence ®,,,, évolue propor-
tionnellement & U?. La fonction de transfert aéroacoustique £ évolue quant & elle avec la
vitesse en basse fréquence et indépendamment de la vitesse en haute fréquence. Pour conser-
ver un nombre d’onde axial identique lorsque la vitesse augmente, la pulsation w doit évoluer
inversement. Ainsi, I’adimensionnalisation usuelle consiste & tracer la densité spectrale de
puissance de la pression sonore rapportée a la puissance 5 de la vitesse en basse fréquence et
a la puissance 4 de la vitesse en haute fréquence, en fonction du nombre de Strouhal construit
sur la longueur intégrale de la turbulence fA/U. La figure 1.4 illustre bien la perte d’efficacité
du rayonnement acoustique lorsque la fréquence augmente. Cet effet est attribué a la perte

de compacité.

DSP pression acoustique (dB rel 2.1075Pa)

300 1000 2000 4000 10000
Fréquence (Hz)

Fi1G. 1.3: Modélisation du rayonnement d’une plaque plane placée dans ’écoulement de la
chambre sourde (ECL) rendu turbulent par I’ajout d’une grille en amont du convergent.

1.3 Etude bibliographique et expérimentale des parametres

dominants

La théorie d’Amiet, développée dans le paragraphe précédent, s’applique pour une plaque

plane sans épaisseur placée sans incidence dans un écoulement bidimensionnel. Nous souhai-
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FIG. 1.4: Adimensionnement usuel en U® (a) et en U* (b)

cambrure

. . - =
incidence «; corde ¢
vitesse Uy

Fia. 1.5: Définition des parametres géométriques du profil.

tons utiliser cette théorie afin de prédire le bruit d’interaction entre une turbulence et des
profils réels. Une étude expérimentale couplée a une étude bibliographique a été entreprise
pour déterminer 'influence éventuelle des parametres géométriques non pris en compte par
le modele. Ainsi les effets d’angle d’incidence, de cambrure et d’épaisseur seront étudiés dans

ce paragraphe. La définition de ces parametres est présentée sur la figure 1.5.

1.3.1 Effets de ’incidence

Nous appelons incidence ou angle d’attaque ’angle formé entre la direction de la vitesse
amont et la corde du profil. L’influence de ce parametre sur le rayonnement acoustique d’un
profil placé dans un écoulement turbulent a donné lieu & une abondante littérature scien-
tifique. Les études sur le sujet sont parfois contradictoires et complexifient notablement la
synthese effectuée lors de ce travail.

Paterson & Amiet [100] ont effectué en 1976 une étude sur un profil NACA 0012 de 23 cm
de corde placé dans un écoulement rendu turbulent par I’ajout d’une grille en amont du profil.
Ils ont fait varier la vitesse de 40 m/s & 165 m/s et I'angle d’incidence de 0° & 8°. Les résultats
présentés figure 12 de la référence [100] montrent une faible dépendance de I'incidence dans

le spectre de pression acoustique rayonnée par le profil (de l'ordre de 1 dB a 2 dB). Cet effet
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Plaque plane

T I — NACA 0012

Profil CD
Profil V2
= o Profil V3

F1G. 1.6: Dessin des différents profils utilisés dans ce travail

est considéré par les auteurs comme de seconde importance. Plus récemment, le probleme de
Iinteraction entre une rafale haute-fréquence et une plaque plane placée en incidence a été
traité numériquement. Myers & Kerschen [94] obtiennent une augmentation d’environ 5 dB
sur la puissance acoustique rayonnée pour une incidence variant de 0° a 10° et un nombre
de Mach amont My = 0, 5. L’augmentation serait encore plus prononcée pour un nombre de
Mach amont grand. Notons toutefois que ce résultat numérique n’est pas confronté a une vali-
dation expérimentale. Les travaux de Mish [36] sur la charge instationnaire d’un profil NACA
0015 en écoulement turbulent n’ont pas permis de répondre avec certitudes a I'influence de
I’angle d’incidence sur le bruit rayonné. En basses fréquences, ’augmentation de l'incidence
induit une réduction de portance instationnaire de 7 dB tandis qu’en hautes fréquences, cela
se traduit par une augmentation pouvant atteindre jusqu’a 10 dB. Ces résultats ont amené
Glegg [51] a effectuer une étude numérique afin de comprendre la non consistance entre ces
différentes observations. Cette étude, qui présente des éléments de réponse, ne permet tout
de méme pas d’unifier les différentes théories. Glegg remarque cependant que la portance
instationnaire sur le profil n’est pas modifiée par la variation d’incidence.

Afin de donner des réponses complémentaires, nous utilisons ici la base de données sur
les profils disponibles a I’Ecole Centrale de Lyon. Le travail effectué lors de cette these a
également permis de compléter cette base de données, qui réunit 5 profils, étudiés dans une

gamme de nombres de Reynolds modérés (1,3 x 10° & 3,5 x 10°) et de faibles nombres
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de Mach (0,06 a 0,12). Les constatations faites s’appliquent donc aux ventilateurs mais le
probleme reste ouvert pour d’autres applications. La géométrie des 5 profils est présentée
sur la figure 1.3.1. Les deux plus classiques, permettant des comparaisons avec des données
issues de la littérature, sont d’une part une plaque plane et d’autre part un profil NACA 0012.
Des profils plus complexes, utilisés pour le dessin des pales de ventilateur du refroidissement
moteur dans le secteur de ’automobile, sont également étudiés. Le profil CD (pour controlled
diffusion) a pour objectif de controler la diffusion, c¢’est-a-dire de minimiser I’épaisseur de la
couche limite. Ceci a un double avantage : celui de réduire les pertes liées a la viscosité mais
également de diminuer le bruit de bord de fuite, ce dernier étant proportionnel & I’épaisseur
de la couche limite. Le profil V2 est beaucoup plus épais, et permet donc de réduire le bruit
d’impact de la turbulence a basse vitesse, comme nous le verrons au paragraphe 1.3.3. Enfin,

le profil V3 est issu d’une optimisation du profil CD [78].

Les mesures ont été effectuées d’apres le protocole expérimental présenté en annexe B. 11
consiste a placer les profils dans le jet d’une soufflerie silencieuse, celle-ci débouchant dans
une chambre anéchoique. Une grille de turbulence est placée en amont du convergent pour
générer un turbulence homogene et isotrope. L’intensité de la turbulence générée est alors
suffisamment grande pour assurer un bruit d’impact de turbulence dominant par rapport au
bruit de bord de fuite des profils testés. Ce point sera vérifié au chapitre 2. Un microphone est
disposé sur un bras tournant, dans le plan médian du profil, afin de mesurer le rayonnement
acoustique et sa directivité. La figure 1.7 montre clairement que sur le profil V2 placé dans un
écoulement turbulent & 30 m/s, I'incidence n’est pas un parametre dominant du mécanisme
d’impact de turbulence. Ce constat s’applique quelque soit I’angle d’écoute de ’observateur.
Pour étendre ce résultat a d’autres profils et d’autres vitesses d’écoulement, les figures 1.8
et 1.9 présentent les résultats obtenus pour différents profils placés dans un écoulement &
40 m/s et 20 m/s respectivement. Tous ces résultats montrent clairement que dans la plage
de vitesse étudiée et pour 1’écoulement caractérisé en annexe B, I'angle d’incidence est un
parametre de second ordre pour caractériser le bruit d’impact de turbulence sur un profil.
La plaque plane a cependant un comportement légerement différent. Les spectres a faible
incidence (a = 0° et v = 5°) laissent apparaitre des pics a des fréquences correspondant & un
nombre de Strouhal de 0,2, construit avec la vitesse d’écoulement et ’épaisseur de la plaque.
Il s’agit donc d’un phénomene d’échappement tourbillonnaire suffisamment cohérent a faible
incidence pour fournir des pics dans le spectre de pression acoustique en champ lointain.
En dehors de ce mécanisme qui se superpose a l'interaction entre la turbulence amont et le
bord d’attaque du profil, la plaque plane a un comportement vis-a-vis de I’angle d’incidence
identique aux quatre autres profils disponibles dans la base de données de I’Ecole Centrale

de Lyon.

En conclusion, bien que certains résultats numériques montrent un effet de 'incidence
sur le rayonnement en champ lointain, les résultats expérimentaux semblent tous montrer

une influence négligeable, voire nulle, sur le rayonnement acoustique. Dans la suite de cette
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Fi1G. 1.7: Spectre du bruit rayonné par le profil V2 placé dans un écoulement turbulent a 30
m/s pour 6 angles d’écoute et 3 angles d’incidence

étude, nous supposerons donc 'effet de 'angle d’attaque négligeable et nous concentrerons

nos efforts sur la prise en compte d’autres parametres géométriques dominants. Les résultats

de Mish ainsi que ceux de Paterson & Amiet montrent cependant des variations du spectre de

pression instationnaire en paroi. Il serait donc intéressant de mener des études comparables

a celles de Mish sur les profils de la base de données. En effet, puisque le rayonnement
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Fi1a. 1.8: Spectre du bruit rayonné par 4 profils différents placés dans un écoulement turbulent
a 40 m/s avec un angle d’écoute de 90° repéré par rapport a la corde des profils.

acoustique de ces profils n’est pas modifié par le changement de ’angle d’attaque, la mesure
des pressions fluctuantes de paroi apporterait des réponses complémentaires sur le lien entre
pression de paroi et pression acoustique en champ lointain dans le mécanisme d’interaction

de turbulence.

1.3.2 Effets de la cambrure

La cambrure est ici définie comme le squelette du profil autour duquel une loi d’épaisseur
est définie. Lorsque cette ligne est différente de la corde, on parle de cambrure et notamment
de l'angle de cambrure au bord d’attaque ou au bord de fuite. Ces angles sont donc définis
entre la ligne moyenne et la corde du profil. Peu de résultats expérimentaux ou numériques
existent sur l'influence de la cambrure dans le rayonnement acoustique d’un profil placé
dans un écoulement turbulent. Moreau et al. [92] ont proposé une correction afin de prendre
en compte les effets de cambrure. La répartition des sources dipolaires est alors calculée
par le modele d’Amiet présenté ci-dessus. Cette correction fait donc I’hypothese que seul le

rayonnement acoustique est modifié par la cambrure. Les dipoles sont alors disposés suivant
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Fi1G. 1.9: Spectre du bruit rayonné par 3 profils différents placés dans un écoulement turbulent
a 20 m/s avec un angle d’écoute de 90° repéré par rapport a la corde des profils

la ligne de cambrure du profil. Le terme de phase est donc modifié ainsi que la direction de
la force de portance fluctuante. On s’attend alors a une efficacité de rayonnement différente
entre 'extrados et 'intrados. Les résultats obtenus montrent bien cette dissymétrie entre une
atténuation a l’extrados et une amplification a I'intrados. L’écart reste cependant assez faible
(de l'ordre de 1 dB ou 2 dB) pour un angle de cambrure variant de 12° a 24° (cf. la figure 10
ref. [92]). Pour des profils faiblement cambrés, on peut donc le négliger sans erreur notable

par rapport aux objectifs de la présente étude.

1.3.3 Effets de I’épaisseur

La bibliographie sur les effets de I’épaisseur est bien plus fournie que pour les autres
effets géométriques. On trouve notamment plusieurs travaux expérimentaux mais également
numériques. Nous présentons ici une synthese des résultats issus de ces travaux a laquelle
nous apportons une contribution complémentaire grace a 'utilisation de la base de données
sur profils fixes de 'Ecole Centrale de Lyon.

Le bruit d’impact de turbulence sur un profil est lié a la modification du champ tour-
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billonnaire due a la présence du profil. Or, au voisinage du bord d’attaque, les lignes de
courant de ’écoulement moyen sont modifiées, provocant une distortion des rafales turbu-
lentes incidentes. Le bruit rayonné s’en trouve ainsi modifié notamment en hautes fréquences
et & faible vitesse. Paterson & Amiet [100] ont remarqué ce phénomeéne en comparant les
résultats issus de la théorie présentée précédemment pour le cas d’'une plaque plane avec une
campagne de mesures effectuées sur un profil NACA 0012. Le modele utilisé dans ’étude de
Paterson & Amiet est simplifié par la formulation pour les grands allongements. Cependant,
I’allongement du profil utilisé lors de cette expérience est supérieur a 2. On peut donc estimer
que 'erreur commise est assez faible. Une étude comparative des deux formulations a montré
une erreur maximale de 1.7 dB. Les résultats obtenus par Paterson & Amiet sont repris fi-
gure 1.10. On remarque que le modele de plaque plane surestime le niveau de bruit rayonné en
champ lointain pour les hautes fréquences. Ce phénomene est d’autant plus marqué lorsque
la vitesse de I’écoulement est faible. Olsen [99] a observé un résultat identique sur trois profils
de méme corde et d’épaisseurs différentes placés dans un écoulement turbulent. Plus le profil

est fin et plus le niveau de bruit rayonné est important en hautes fréquences.
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F1G. 1.10: Résultats obtenus par Paterson & Amiet [100] pour le rayonnement d’'un NACA
0012 dans le plan médian & 90°. Résultats expérimentaux (symboles) et modélisation analy-
tique utilisant 'Eq. (1.31) (—).

Des travaux numériques sur le sujet ont également été effectués. Des 1976, Goldstein &
Atassi [01] développent un modele analytique capable de prendre en compte les effets de la
géométrie réelle du profil dans l'interaction entre un profil et une rafale incidente. Une autre
solution est de regarder le comportement d’un profil a I’approche d’un tourbillon convecté sur
une ligne de courant proche du profil. Ce modele, nommé BVI pour Blade- Vortex Interaction,
est utilisé par Grace [(4] qui remarque que lorsque ’épaisseur augmente, la portance instation-
naire décroit et notamment les composantes hautes fréquences. Utilisant la méme méthode,

Glegg [71] a récemment effectué une étude numérique permettant d’obtenir la sensibilité du
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profil & une perturbation de vorticité en fonction de la position de celle-ci. La comparaison
entre trois profils NACA symétriques d’épaisseurs différentes (NACA 0006, NACA 0015 et
NACA 0024) montre que la région de sensibilité maximale a tendance a s’éloigner en amont

du bord d’attaque et a s’étaler lorsque 'épaisseur augmente (cf. Fig 12 ref [54]).

Pour conforter ces résultats, nous allons comparer le rayonnement de différents profils
caractérisés par 1’épaisseur du bord d’attaque. L’épaisseur relative du profil est calculée a
5% de corde. Le tableau 1.1 synthétise quelques données géométriques des profils utilisés. Le
profil NACA 0012 et la plaque plane possédent une corde légérement inférieure a celle des
autres profils. Cependant le rapport (c1 |£(c1)])?/(c2|L(c2)])?, modélisant les effets liés & la
modification de la corde, montre qu’ils peuvent étre négligés. L’effet principal est lié a la perte
de compacité apparaissant pour une fréquence plus faible lorsque le profil possede une corde
plus grande. Nous comparerons donc les profils sans prendre en compte ces effets supposés
négligeables. Les figures 1.7, 1.8 et 1.9 mettent en évidence que les mesures effectuées pour
les profils a bord d’attaque fin ont un niveau supérieur au bruit de fond jusqu’a 10 kHz. Pour
les profils a bord d’attaque épais, le bruit de fond n’est plus négligeable a partir de 5 kHz.
Les résultats présentés dans ce paragraphe ne montrant pas explicitement le niveau du bruit
de fond correspondant, les mesures au-dela de 5 kHz pour les profils & bord d’attaque épais
ne seront pas représentées, puisque polluées par celui-ci. Les mesures, effectuées dans le plan
médian du profil pour un angle d’écoute par rapport a la corde ©® = 90°, sont comparées au
modele analytique développé précédemment. Nous utilisons la formulation de I’équation 1.30.
L’effet de ’allongement fini est pris en compte dans l'intégrale de rayonnement. Il en est de
méme pour la contribution des rafales subcritiques, présentées dans la suite de 1’étude (cf.
paragraphe 1.4.1). La figure 1.11 met bien en évidence I'influence de 1’épaisseur du bord d’at-
taque dans la réduction du bruit en hautes fréquences. Ceci est confirmé lorsque les spectres
sont adimensionnés par la vitesse a la puissance 4, normalisation issue du paragraphe 1.2.
Cet adimensionnement est préféré a I’adimensionnement en puissance 5 de la vitesse puisque
caractéristique de la non compacité du profil en hautes fréquences (figure 1.11d). Pour les
deux profils & bord d’attaque épais (profils V2 et NACA 0012) I’épaisseur du bord d’attaque
est du méme ordre de grandeur que 1’échelle intégrale de la turbulence incidente. Cette re-
marque aura son importance lorsque nous proposerons des solutions pour prendre en compte

les effets de ’épaisseur.

Moreau et al. [92] ont compilé les résultats issus de trois équipes de recherche (Oerle-
mans & Migliore [98], Paterson & Amiet [100] et Olsen & Wagner [99]). La présentation
originale de ces résultats souligne que la réduction du niveau sonore rayonnée est une fonc-
tion croissante de la fréquence et de I'épaisseur relative au bord d’attaque. Cette variation est
quasiment linéaire. La pente de variation semble cependant dépendre du rapport e/A différent
pour chacune des expériences utilisées. Il est également constaté que la réduction du niveau
sonore est moindre lorsque la vitesse de I’écoulement amont est grande. L’épaississement des

bords d’attaque afin de diminuer le rayonnement du bruit d’impact de turbulence sur un pro-
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Epaisseur relative | Epaisseur relative
Profil Corde maximale au bord d’attaque
(0,05 x ¢)
Plaque plane | 10 cm 3% 3%
NACA 0012 10 cm 12% 7,2%
CD 13,6 cm 4% 2,1%
V2 13,6 cm 6,3% 6,1%
V3 13,6 cm 2% 1,8%

TaB. 1.1: Données géométriques des profils utilisés

fil sera donc profitable pour un ventilateur fonctionnant a faible vitesse mais n’offrira aucun

apport acoustique significatif sur le rotor ou le redresseur d’une soufflante de turbomachines.

1.4 Améliorations apportées

1.4.1 Prise en compte des rafales subcritiques

Nous avons vu précédemment que I’équation 1.4 est de nature différente en fonction de
la valeur de p? par rapport a f(§ /B2. Nous avons traité le probleme de I’équation hyperbo-
lique menant & une solution dite supercritique et donc rayonnante. Nous nous proposons de
compléter le modele en prenant en compte les solutions de I’équation elliptique. Ces solutions,
dites subcritiques, sont évanescentes pour un profil d’envergure infinie. Dans ’hypothese d’une
envergure finie, elles peuvent rayonner et doivent donc étre prises en compte, notamment en

basses fréquences. L’équation des ondes convectées peut également se mettre sous la forme :

2’ 90
K?
avec k% = —k? = —I — 2
e

En utilisant la méme démarche que pour le probleme de la rafale tridimensionnelle super-

critique, le potentiel initial est inchangé :

_ %o —iox — Kz/ﬁx

9'0(z,7) = T

(1.38)

En utilisant & nouveau le théoreme de Schwarzschild, nous obtenons :
T e (64T

_/ itz
B 1 cwo \/Ee’g(m —o)
- oa & &+

v (7,0) = <I>’<0> (—&,0)de



IS T . ,
1.4 Améliorations apportées 33
20 m/s 30 m/s

60 T T T 60 T T
i i
S sof 1 S sof 1
o o o
® T 4 >
o 40 1 o 4 3 1
= { o g =
[} [}
3 300 ¢ 1 3 30 —
@ k7]
=3 =3
g 20 1 8 20 B
s —Modeéle s —Modéle
_% 100 @ Profil V3 eBA=1,8% ,% 100 @ Profil V3 eBA=1,8% ¥
4 o Profil CD e_,=2,1% 8 o ProfilCD e_,=2,1% g
s ) BA s ) BA
% ob| ¢ Profil v2 eBA=6,1% % oF| ¢ Profil V2 eBA=6,1% 4
[a] v NACA 0012 eBA:7'2% %o [a] v NACA 0012 eBA=7,2%

—1 : . . -1 n . .

gOO 1000 2 4000 10000 gOO 1000 2000 4000 10000
Fréquence (Hz) Fréquence (Hz)
(a) 20 m/s (b) 30 m/s
40 m/s

60 T T T 0 T
2
o 4 -10} 4
S EEE
: L i, |
g _ v 7008
o ) v a8
z 1 S 30 <o 8 8 il
= [e]
% <r3 Vg 5 Bo
S 1 g -0 © 7 8y ]
c —Modeéle 3 EN %) 8 é(g%
.é 10| @ Profil V3 e, ,=1,8% | 50| © Profil V3 e, ,=1,8% QX Og %Q] ]
o o Profil CD e;,=2,1% o Profil CD e,,=2,1% k4 o ©%o
a oo®
a of| ¢ Profilv2 eBA=6,l% 4 60| ¢ Profil V2 eBA:G,l% o il
)
[s] v NACA 0012 eBA:7'2% v NACA 0012 eBA:7'2%

1 : . . ~70 .

00 1000 2000 4000 10000 10" 0 10t

Fréquence (Hz) fA U

(c) 40 m/s

(d) Spectres adimensionnés

Fia. 1.11: Rayonnement dans le plan médian pour un angle d’écoute de 90°. A noter la
réduction du niveau sonore en hautes fréquences pour les profils & bord d’attaque épais.

D’apres Gradshteyn et Ryszik |

On obtient donc :

]:

[e%e) ~ ~—1AE o
/ TE e = meifT |1 -
0 &+

vy(7,0) =
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2K

ei7‘(‘/4 Az e~ it
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ou la fonction ®° est la fonction erreur a argument complexe définie par :

(1.39)
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°(Z) = 2/Ze_Zde
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Le potentiel correspondant au terme principal s’écrit finalement, en variables dimensionnelles :

{Z (i/«;/ _ 0’) 2‘%}] ei(Uszt_sz_Kyy).

c

%o
K2+ K2

Pour obtenir la pression correspondante, on utilise le résultat :

09, 09,
pll(x7y707t):_p0( ¢1+Uz ¢1);

¢,1<377y707t) = (I)O

ot ox

et le fait que :

On obtient ainsi :

e—i7r/4

(K, +if2k')

Pi(z,y,0,t) = Poonx\/ el (Mzo—in!) 5+ Ua Kat—Kyy] (1.40)
e

On procede de la méme fagon pour la correction de bord de fuite :

e—i7r/4

Vor(K, +if2k')

ei[(M%a—m’)m:/chwthyy] {1 —erf [ 2%/ (21‘ _ 2>] } ) (1‘41)
C

La fonction de portance réduite s’exprime pour les deux contributions par :

pIQ(xu Y, 07 t) ~ _pOwOUz
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Ces résultats conduisent aux fonctions de transfert aéroacoustiques :

105

/ _ € 2 * /

L(z1, Ky, Ky) = N E Timae G,E [261], (1.42)
( x ﬁx )1
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102 .
Ly(x1, Ko, Ky) = ° {Z (1 — e %0 _ erf { —4&’})
Y 70" \/21 (K, + iB2K')

26—2i93 K! o .
i\ s v [\/2(_”/+Z“x1/so)} o (143)

avec 0] = i’ — px1/Sp. Des résultats identiques ont été obtenus pour la fonction de réponse

d’un profil en forme d’anneau plat immergé dans la couche de mélange d’un jet libre, version
du probleme du bruit d’impact de turbulence en configuration a symétrie de révolution (Ro-
ger & Serafini [109]). Cette étude a montré que le bruit de 'anneau en basse fréquence était
di aux seules rafales subcritiques, hélicoidales dans ce cas. Le trés bon accord obtenu entre

les mesures et la prédiction valide de fait indirectement (1.42) et (1.43).

1.4.2 Modélisation des effets d’épaisseur

Nous avons vu que I'épaisseur du bord d’attaque permettait, a faible nombre de Mach, de
réduire le niveau du rayonnement acoustique en hautes fréquences. Nous proposons ici deux
explications possibles a cette diminution de I'efficacité acoustique du profil.

La premiere consiste & supposer que la turbulence incidente n’est pas modifiée par la
présence du profil a bord d’attaque épais. La répartition de dipdles est donc identique a celle
d’une plaque plane. La modification intervient uniquement dans le rayonnement acoustique
qui est déphasé du fait de 1’épaisseur locale. De plus, la projection de la force induite sur
I'extrados dans le sens de la corde annule celle sur I'intrados. Au bord d’attaque du profil, et
plus précisément au point d’arrét, le dipole est orienté suivant sa composante longitudinale.
Ce raisonnement permet d’expliquer la réduction du niveau sonore liée a une diminution de
la singularité rencontrée par I’écoulement au bord d’attaque. Moreau et al. [92] ont mis
en application. Ils obtiennent ainsi une réduction du rayonnement acoustique par rapport
au modele de plaque plane. Comme prévu par les résultats expérimentaux, cette réduction
est plus importante en hautes fréquences qu’en basses fréquences. Cependant, les niveaux
de réduction obtenus sont inférieurs a ceux mesurés. Les travaux effectués par Casper et
al. [27] peuvent également étre cités. Ils utilisent une formulation des équations de Ffowcs-
Williams & Hawkings [18] pour les termes dipolaires avec application a un profil & surface
courbe. Les résultats obtenus ne sont pas présentés en hautes fréquences. Ils montrent tout
de méme une réduction d’environ 2 dB par rapport au spectre obtenu dans le cas d’une
plaque plane. Il semble cependant que la présence d’un bord d’attaque épais modifie le champ
incident. Il est donc nécessaire d’utiliser des résultats de la théorie de la distorsion rapide.

L’effet d’épaisseur se fait sentir & haute fréquence, c¢’est-a-dire, pour une vitesse d’écou-
lement fixée, pour les plus petites structures tourbillonnaires. Intuitivement, les tourbillons
de taille inférieure au rayon du bord d’attaque subissent une distortion plus forte. Pour en
rendre compte, nous pouvons par exemple citer les travaux de Hunt [71] qui a généralisé les

travaux de Batchelor & Proudman [13] sur la théorie de la distortion rapide de la turbulence
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afin de 'appliquer a un cylindre circulaire. La comparaison de la statistique de vitesse tres
proche du cylindre est comparée a la statistique de vitesse plusieurs rayons en amont. Deux
cas limites sont étudiés : le premier pour des échelles de turbulence inférieures au rayon du
cylindre (A << r) et le second pour le cas limite inverse (A >> r). Suivant la remarque de
Hunt considérant que le résultat s’applique a d’autres corps cylindriques circulaires, Moreau
et al. [92] Vappliquent & un bord d’attaque épais. Pour des structures turbulentes du méme
ordre de grandeur que le rayon du bord d’attaque, le spectre de vitesse transverse tres proche
du bord d’attaque est interpolé a partir des deux cas limites. Cette méthode permet d’obtenir
des résultats similaires a ceux observés expérimentalement. En revanche, le modele proposé
est semi-empirique et sa généralisation a d’autres cas n’est pas envisageable. Une solution
bien plus cotteuse consisterait a effectuer une simulation de la distortion de la turbulence au

niveau du bord d’attaque.

Gershfeld [52] propose de prendre en compte les effets d’épaisseur en supposant qu’un
profil d’épaisseur e placé dans une turbulence homogene est équivalent a un profil d’épaisseur
nulle ou les sources seraient décalées dans la direction normale d’une valeur correspondant au
quart de I’épaisseur |ya| > e/4. Il obtient ainsi une correction pour les effets d’épaisseurs égale
a e~we/(2U) Tapplication aux résultats expérimentaux de Paterson & Amiet est concluante.
La généralisation de cette méthode, appliquée aux autres expériences sur des profils épais
décrites dans ce chapitre, n’est pas satisfaisante. L’atténuation proposée est sur-estimée dans
I’ensemble des configurations et la décroissance pour les hautes fréquences bien trop im-
portante. Comme nous l'avons évoqué précédemment, la décroissance est une fonction de
la vitesse de ’écoulement, de 1’épaisseur du bord d’attaque mais également de la taille ca-
ractéristique des structures turbulentes incidentes. L’absence d’une taille caractéristique de

la turbulence amont dans ce modele semble en constituer le point faible.

1.4.3 Prise en compte des effets de fleche

Nous appelons angle de fleche, 'angle ¢ formé entre la direction de I’écoulement amont et
la ligne de bord d’attaque du profil. Cet angle sur un avion de transport civil a pour objectif,
outre un effet stabilisateur, d’améliorer les performances lors des phases de vol transsoniques,
notamment en croisiere (M = 0, 85). Il varie entre ¢ = 25° sur un Airbus A320 et ¢ = 37°
pour un Boeing 747. Cet angle est parfois appelé angle de dévers des pales dans le domaine
des ventilateurs. La prise en compte de la fleche modifie la pression instationnaire induite
sur le profil. Un calcul intégrant la fleche a été effectué par Adamcezyk [2] avec une méthode
de Wiener-Hopf. Nous le reprenons ici en utilisant, comme dans le paragraphe précédent,
la résolution d’un probleme de Schwarzchild. La formule du rayonnement acoustique étant
affectée par la modification de la direction de I’écoulement, nous prenons également en compte

cet effet dans le modele présenté ci-dessous.

Nous traitons tout d’abord la modification de la répartition de dipoles. Le repere utilisé
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est présenté figure 1.12. La dérivée particulaire s’écrit alors :

D 9. 9 0
oy’

+ U + U,

Dt~ ot o

avec U, = Upcosp et Uy = Upsin .

FiG. 1.12: Repére utilisé pour le calcul de sources induites sur un profil présentant une fleche

®.
Ainsi, ’équation d’onde pour le potentiel complexe des vitesses s’écrit :
0%¢ 0% 0%¢ 2M, 0%*¢ 2M, 0%*¢ 0% 1 0%
1— M?) — + (1 — M? — - —= - —2M My=— — ———= =0
( v) 0x? ( y) oy? 022 ¢y OxOt  co Oyot Yoxdy  ct ot? ’
(1.44)

avec My = Uy, /co et My = Uy/cp. La perturbation de vitesse se met sous la forme complexe :

w = woe! (wt — Kaz — Kyy) (1.45)

La relation de dispersion de la nouvelle équation des ondes convectées fournit la rela-
tion liant les nombres d’onde aérodynamiques a la pulsation w : w/co = MK, + MyK, =
MoK cos (¢ — ¢). Dans cette relation, on note K, = K cos (¢) et K, = K sin (¢) et on effec-
tue le méme changement de variable que dans le paragraphe précédent. On retrouve ainsi
I’équation (1.4) et les conditions aux limites associées (1.5). L’exposant ¥ est utilisé pour les
formules avec la prise en compte de la fleche. Les solutions a ce probleme pour les fluctuations
de pression sont identiques aux résultats précédents, en utilisant non plus la vitesse totale
Up mais la projection de celle-ci sur 'axe perpendiculaire au bord d’attaque U,. On retrouve
également la valeur de k = /p? — K2/B2 = Ksin(vVM*2 —1/8% ou M* = M,/sin(. Ce
parametre relie I'inclinaison des fronts d’onde et la composante de vitesse perpendiculaire au

bord d’attaque. Lorsque M™ est plus grand que 'unité, la vitesse de phase de la perturbation
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vue par le bord d’attaque est supersonique.

Doy
® t — _pa_r2
P1($7ya07 ) 0 Dt
O o1 o1
po ( ot + Ox % oy
e_iﬂ-/4 . M2 2z K 2y K K
pi(2,y,0,t) = powoUs el (Mzo—r) 5 Ky S U Kat Uy Ky} (1 46)

TZ(K, + 02K)

et

o ~ _ powoUy B N _2x>]}
py(z,y,0,t) \/m{l (1+4)E [2n<2 ;

ei[(Mgafn)Qm/cfﬂ/4ny 2f'y+(Usz+UyKy)t] . (147)

c

Il s’agit a présent de calculer le rayonnement d’un dipole placé dans un écoulement dont la

vitesse se projette suivant deux composantes U, et U, (cf. figure 1.13).

FiG. 1.13: Systeme de coordonnées pour le calcul du bruit rayonné en champ lointain par un
—
profil placé dans un écoulement uniforme Uy = (U, Uy, 0)

La formule vectorielle du rayonnement d’un dipoéle fixe placé dans un écoulement uniforme

est toujours valable. On a donc toujours les relations :

Rs = Ri(1 — My cosf;) = Ry\/1 — MZsin?0. (1.48)

— —
Dans ce repere et avec Uy = (U,,U,,0), on peut écrire R = (z1 — y1,22 — y2,23). Par
projection dans le repere, on obtient la distance entre la source et ’observateur corrigée de

I’amplification convective :
Ry = (1= M) (z1 —y1)* + (1= M) (a2 — y2)* + (1 — Mg)a3.

On peut également écrire Ry = (Rs + MoRcos®)/33 avec 33 = 1 — M3. En projetant, on
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obtient :

R, = 612 (Ry — Ma(z1 — 1) — My(22 — 32)).
0

En notant S§ = (1 — M2)af + (1 — M2)x3 + (1 — M§)a3, on a :

RZ = 5§+ (1—M2) [y — 2zayn] + (1 — M) [y5 — 22y2)

2 (1= Mz + (1 — M7)xays
0

et

(1= MDHzy1 + (1 — M2)z2ys
Rs [ SO (1 — Y Sg .

Finalement :

R — R, = {[(1 =MDy — SoMz] (v —y1) + [(1 — M2)wy — SoMy| (s — y2) } -

(1.49)

3250

Toutes rafales confondues, la densité de portance non stationnaire locale vaut :

l(y1,y2,t) = 2mpoUs //@(Kw,Ky)g(yl,Kx,Ky)ei[(Kf”U”+KyUy)t_Kny)]dede. (1.50)

La transformée de Fourier de la densité de portance locale [ peut alors s’écrire :

o , U, [*°.
1(,w) = 2mpo / / (K, K))g(y1, Ky, K )e~ v < / ez(KxU”KyUy_“’)tdt) dK,dK,.

2n J_

En reconnaissant la transformée de Fourier de la distribution de Dirac :

y © - K K 4
WY, w) = 27TP0/ w (waUyaKy> g <y17 waUy,Ky) e FvRdK,.

En utilisant des parametres statistiques et ’orthogonalité des nombres d’ondes de la turbu-
lence, nous obtenons :

o0 (w - K,U,

Su(@, v w) = (27rpo)2Uz/ - o ,Ky> o~ 1Ky (y2—y5)

w— K,U, N w — K,U,
g (yl, U“’Ky> g <y1, Uyy,Ky> dK,,(1.51)
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et en introduisant cette derniére expression de Sy dans I’équation (1.27), il vient :

pow 3 —iw(Rt—R})/co /OO - K Ui
// <2C()R2 > U,e t . D0 U, Ky

K,U, K,U . /
g <3/1’U K) " <yi,wa Ky) e Kv2m)dK, dS,dS).

En utilisant la nouvelle formulation de rayonnement d’un dip6le en champ lointain proposée

ci-dessus, la densité spectrale de puissance de la pression acoustique devient :

; kpows\* [ KyU,
Spp(T,w) = < 253 ) Ux/ Dy (Ux K>
L/2 .(k[(lfMgﬁz/SO*My]

—i K /_
// L E o yQ)dyzdyé

k[(lfMg)zl/sosz]

c/2 w— K,U, ( Y1
/ /29 <y17 #7 Ky) € 53 d?/l
_c z
2
/2 K U [(1—My)»"01/50—Mx] ,
/ g <y1,U K> - % Ly, dK;. (1.52)
—c/2 T

On note L¥ la fonction de transfert aéroacoustique définie par :

/;J [(1 — Mg)xl/So — Mgc] _

w— KyU, ! w— K,U, ¢ 3 U1
L? <‘/L‘1)vay’Ky> = /1g <g1a []yy,Ky> e ﬁo dﬂl
Alors
/2 k[(lng)xl/SO*Mz]y
¢ w—K,U g 2 1 c w—K.U
/ i <i‘/17 Unyy> e & dyr = ;L7 <x1, Unyy> :

La double intégration selon ’envergure se calcule indépendamment :

L/2 —z‘[k((l_M&;i/SO_M@‘)—Ky] (yh—y2)
// e ’ dyadys =
—L/2
2 2 L
sin [{(k: (1= M2/~ M) /5~ )
[(k(1 = M2)x2/S0 — M,) /33 — K,
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La formulation du spectre de puissance de pression acoustique s’écrit :

2 o0
- _ pokcxs £ / - K,U,
S (Z,w) < 258 > U, 5 D 7[]1 K, (1.53)
i02 2 2 L
Cx, o [(0 = 32aa50 - 3) 168 - K}
‘[:SD <$1,w Uy y’Ky> T 5 dKy.
v o [(R(1 = M) /Sy — My) /55 — K,

A cette étape du calcul, il ne reste plus qu’a exprimer la fonction de transfert aéroacoustique

spécifique au profil en fleche L% :

1
LY (21, Ko Ky) = / 1(6, Ky, K)o~ R [Mem (1-M7 )1 So]é g

N \/K +/m/o W

= < (Kﬁﬂgf;) E*[267], (1.54)

ou

Mgkm lju‘ ]_ﬂ Il ™
‘91@:’%_ ﬁ% +ﬂg{M ( M2)So} eg:ﬁg{Mm_(l_M;)So}_él.

On fait de méme pour le terme correctif du bord de fuite :

Lg(mlv Ky, Ky)

1 —
/ 92(57 Kx,Ky)e_ik/ﬁg[Mz_<1_M§)x1/SO]fd§
-1
(165

- {z’(l )
w07/ 27 (K, + k32)
E*[4k] — \/zze_QiafE*[Q(Gf)]] } , (1.55)
3

M2K, k !
05 = K+ 7 —ﬂg{Mx—(l—MQ)}.

+(1 —1)

ou

1.5 Conclusion

Dans ce chapitre, une étude du mécanisme d’interaction entre une turbulence amont et un
profil a été proposée. Nous y avons présenté le modele proposé par Amiet [3] pour une plaque
plane sans incidence ni épaisseur placée dans un écoulement turbulent. Une étude bibliogra-

phique, couplée a une utilisation de la base de données sur profils fixes, a permis de dégager
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les parametres géométriques des profils ayant un effet notable sur le rayonnement acoustique
en champ lointain. Ainsi, I’angle d’incidence ainsi que la cambrure sont considérés comme
parametres de second ordre. Au contraire, I’épaisseur du profil, et notamment son épaisseur
proche du bord d’attaque, ont tendance a diminuer le rayonnement acoustique du profil,
principalement en hautes fréquences. Ce résultat n’a pour instant été observé qu’a faible
nombre de Mach et on peut en rendre compte par une modélisation des effets d’épaisseur
basée sur la théorie de la distortion rapide. Nous avons également étendu le modele d’Amiet
aux rafales subcritiques, solution d’une équation elliptique. Dans le cas d’une envergure infi-
nie, ces solutions sont évanescentes. Dans le cas d’une envergure finie, leur contribution peut
devenir notable, notamment en dehors du plan médian et a basses fréquences. Enfin, nous
avons proposé une prise en compte de la fleche, afin d’étudier, par la suite, 'effet du dévers

sur le rayonnement acoustique d’un ventilateur.



Chapitre 2

Bruit de bord de fuite sur profils

fixes

Les mécanismes de bruit a large bande étudiés dans ce travail ont pour origine la conver-
sion des fluctuations d’un écoulement en ondes sonores par les singularités que constituent le
bord d’attaque et le bord de fuite d’une surface portante. Apres I’étude au chapitre 1 de 'inter-
action entre la turbulence amont convectée par 1’écoulement et le bord d’attaque d’un profil,
un second mécanisme est mis en évidence, lié au développement de la couche limite supposée
turbulente a son passage au droit du bord de fuite. Cette singularité a également une signa-
ture acoustique liée a la condition de Kutta. Lorsque la turbulence amont est suffisamment
faible, le mécanisme de bruit de bord de fuite devient dominant. Il a été largement étudié et a
donné lieu & différents modeles analytiques qui seront passés en revue. Le modele d’Amiet [(]
est ensuite repris et détaillé puis des améliorations récentes [106] lui sont apportées. Finale-
ment, ce modele et ses améliorations sont confrontés aux résultats expérimentaux obtenus en
plagant un profil cambré dans le jet faiblement turbulent d’une soufflerie débouchant dans

une chambre anéchoique.

2.1 Revue bibliographique de différents modeles

La premiere étude du mécanisme de bruit de bord de fuite est attribuée a Powell [103] en
1959. Elle porte sur une étude expérimentale et le développement d’un modele semi-empirique.
L’utilisation de ces résultats montre que la densité spectrale de puissance de la pression acous-

3611

tique en champ lointain évolue en puissance 4, 6 de la vitesse avec une décroissance en w™
hautes fréquences. Dans les années 1970, de nombreux modeéles analytiques ont été proposés
et ont été passés en revue par Howe [71]. Ces différents modeles ont été développés dans le
cas d’une plaque plane semi-infinie. Ils ont été classés en trois familles se différenciant par
la facon dont la perturbation interagit avec le bord de la plaque. Tout d’abord, certaines

théories appliquent I'analogie de Lighthill au cas particulier d’'un tourbillon proche du bord
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de la plaque. On peut notamment citer les travaux de Crighton & Leppington [11] et ceux
de Ffowes-Williams & Hall [17]. Dans ce dernier article, le milieu est supposé au repos et
les effets visqueux sont négligés. Ces conditions complétées par une hypothese d’écoulement
isentropique fournissent une loi d’évolution de la densité spectrale de puissance de la pression
sonore en U®. Une deuxieme famille de modeles est constituée par les théories basées sur la
résolution des équations de la mécanique des fluides compressibles linéarisées, équivalentes
aux équations de 'acoustique linéaire (cf. annexe A). L’objectif est alors de relier le spectre
rayonné en champ lointain a des propriétés mesurables des fluctuations de pression hydrody-
namique au bord de fuite ou dans son voisinage. Chase [31] a tout d’abord proposé une solu-
tion a ce probléeme. Sa méthode a ensuite été reprise et améliorée, notamment par Chase [32]
et Chandiramani [30], en décomposant la pression hydrodynamique en harmoniques avec une
vision analogue a celle des rafales de perturbation de vitesse définies au chapitre précédent.
La formulation de la pression rayonnée en champ lointain est alors similaire a celle obtenue
par Ffowcs-Williams & Hall [17] directement en utilisant 1’analogie acoustique de Lighthill. Le
rayonnement acoustique est a nouveau envisagé dans un milieu au repos. Amiet [6] propose
donc un modele pour une plaque immobile dans un milieu en mouvement, basé sur ses tra-
vaux réalisés pour la prévision du bruit d’impact de turbulence sur un profil [3]. Nous aurons
l'occasion dans la suite de ce chapitre, de décrire ce modele plus précisément. La revue des
modeles analytiques menée par Howe se termine par les modeles dits ad-hoc. Ces derniers
supposent a priori une répartition de multipoles, dont le type et le niveau sont établis empi-
riquement. Finalement, Howe propose un modele analytique tres utilisé par la suite car issu
de la synthese des différents modeles cités précédemment. Le formalisme, tout comme celui
de Ffowcs-Williams & Hall [17], repose sur la fonction de Green d’un demi-plan rigide, pour

une source proche du bord et un observateur en champ lointain.

Tous les modeles décrits précédemment sont dédiés a des applications hautes fréquences,
puisqu’ils modélisent le profil par une plaque semi-infinie. Ils ne sont donc valides que pour
des longueurs d’ondes plus petites que la corde du profil. Récemment, Howe a donc proposé
une formulation de la fonction de Green pour un profil de corde finie [73]. Ainsi, dans le cas
d’un faible nombre de Mach, il propose deux formulations asymptotiques. La premiere est
dédiée aux faibles nombre d’ondes kc et repose sur le formalisme des fonctions de Green com-
pactes [72]. La seconde, correspondant aux grands nombres d’ondes, k¢ >> 1, pour laquelle
la diffraction par le bord d’attaque est prise en compte. Une formulation pour un nombre
infini de diffractions par le bord de fuite puis par le bord d’attaque du profil est également
développée. La fonction de Green pour un profil de corde finie est finalement obtenue par une
interpolation entre la formulation compacte et la formulation hautes fréquences a diffractions
multiples. La directivité est sensiblement modifiée par rapport a la formulation classique en

cardioide pour un plan semi-infini, notamment par ’apparition de lobes supplémentaires.

Plus récemment, Roger & Moreau [106] ont étendu le modele d’Amiet [6] afin de prendre

en compte tous les aspects liés a la valeur finie de la corde. Ils ont donc procédé au calcul
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analytique de la répartition de sources équivalentes sur le profil induites par la diffraction
des ondes au droit du bord d’attaque. Il s’agit de ’ajout de la deuxieme itération dans le
processus décrit par Landahl [79], mais appliqué ici au cas du mécanisme de bord de fuite.
Cette correction est appelée rétro-action du bord d’attaque, bien qu’il ne s’agisse pas d’un
phénomene purement acoustique, mais plutot d’un effet de compressibilité en aérodynamique
instationnaire. Nous utiliserons ce terme de rétro-action dans la suite car il ne pourra pas étre
confondu avec 'acception usuelle qui en est faite, c’est-a-dire pour des phénomenes de bou-
clage aéro-acoustique, comme dans le cas d’'un écoulement au-dessus d’une cavité ou d’ondes
de Tollmien-Schlichting sur un profil placé dans un écoulement a faible incidence [105]. Le
modele de Howe [73] & simple diffraction correspond a la limite du modele étendu d’Amiet
pour les bas nombres de Mach. Un des objectifs visés est 'utilisation du modele sélectionné
pour une application sur les soufflantes de turbomachines. Ainsi, le modele d’Amiet étendu
présente 'avantage de pouvoir s’appliquer a grand nombre de Mach, tant que I’écoulement
reste subsonique. De plus, le modele de Howe utilise une fonction de Green bidimension-
nelle tandis que le modele d’Amiet peut étre étendu pour prendre en compte des rafales
tridimensionnelles. Nous présentons dans la suite le modele d’Amiet ainsi que les récentes

améliorations qui lui ont été apportées.

2.2 Répartition de sources acoustiques équivalentes

2.2.1 Modele d’Amiet

Amiet propose en 1976 [6] une adaptation du modele présenté en 1975 pour le bruit
d’impact de turbulence [3] au mécanisme du bruit de bord de fuite. Le point de départ
est une décomposition de Fourier bidimensionnelle de la pression hydrodynamique incidente
induite par la couche limite turbulente se développant sur une plaque plane sans épaisseur.
L’équation des ondes convectées, obtenue a partir des équations d’Euler linéarisées, formulée

sur la pression s’écrit :

1 D?p
2
_ = = 2.1
c¢ Dt? (2.1)
On pose ensuite le changement de variable :
P(z,2) = p(x, z,t)e "o~ kMo/B), (2.2)

en reprenant les notations et adimensionnements du chapitre précédent, et on obtient ’équation
de Helmholtz canonique :
o’p  9*P
5 + 55 TP =0. 2.3
ozz oz I (23)
A cette équation s’adjoignent des conditions aux limites. En amont du bord de fuite,
la turbulence de la couche limite, convectée a la vitesse U, est représentée par une rafale

incidente de pression qui s’écrit p/(z,0,t) = e™te~Ke? avec K, = w/U.,. Cette rafale équivaut
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FiG. 2.1: Repere utilisé pour le modele de bruit de bord de fuite

a une différence de pression entre les deux faces de la plaque si 'on suppose qu’aucune
perturbation n’intervient sur la face opposée. Nous la noterons donc AP pour rappeler qu’il
s’agit bien d’une différence de pression entre 'extrados et l'intrados et non de la pression
sur une face. Amiet suppose un demi-plan infini vers ’amont de ’écoulement. Le demi-plan
est supposé parfaitement rigide, ce qui fournit la premiére condition aux limites. La seconde
condition aux limites est la condition de Kutta qui s’applique au bord de fuite et dans le
sillage. Ainsi :

0AP;

0z
AP (z,0) = e tKE[at MG/ 53] pour T > 0 (2.4b)

(z,0)=0 pour Z < 0 (2.4a)

AP représente la différence de pression induite entre I'extrados et l'intrados avec K = w/Uy
et o =Uy/U,.

L’équation (2.3) et les conditions aux limites (2.4) constituent un probleme de Schwarz-

schild dont la solution a été explicitée dans la formule (1.9) page 14. On obtient alors :

“Te —i[aK+(14Mo)p]¢

APy(z,0) de. (2.5)

D’apres Gradshteyn et Ryszik [65] :

zA§ it/4  p—AZ —it
_ —1AZ o € €
/ d§ e [1 NG /0 N dt] )

On obtient donc pour T < 0 :

APy (z,0) = e 1K {1 4 ) E* [~ {aK + (14 Mo)u} 2] — 1}, (2.6)
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et finalement, en revenant aux variables dimensionnelles :
Api(2,0,t) = e K L(1 + ) E* [~ {aK + (1 + Mo)k/B3} x] — 1} ™. (2.7)

Cette formule correspond a l’expression fournie par Amiet [6] pour la différence de pression
induite sur le profil. Ce résultat ne prend pas en compte la présence du bord d’attaque du
profil. La correction induite par la diffraction au bord d’attaque ainsi que le développement
d’un modele plus complet prenant en compte des rafales de pressions obliques sont présentés

ci-dessous.

2.2.2 Correction de bord d’attaque

Le modele d’Amiet initial s’applique dans le cas d’une plaque semi-infinie en amont.
Pour un profil de corde finie, la condition d’annulation du potentiel en amont du profil n’est
plus respectée. Roger & Moreau [106] ont récemment proposé une correction pour pallier cet
inconvénient. Puisque nous cherchons a annuler le potentiel de perturbation pour z < —2,

nous raisonnerons dans la suite sur le potentiel ® tel que :
bz, 2,t) = B(z,2)e™".

On définit de méme Ap(z,z,t) = AP(z,z)e™!. Le potentiel de vitesse est alors relié a la

pression par :

c od _
— AP = — +iK®.
2poUg P orT e
Ainsi : -
C L=
d(z,0) = — AP(E,0)e K@= ge.
@0) = —5 = [ aPE) :

Finalement, on obtient la formulation du potentiel ®q :

e—il_(i

&, (z,0) ¢ _ [e*“a*l)f@ {(1+4)E* [~ A17] — 1} — 01 {(1 + ) E* [~ Az] — 1}]

" 2ipoUp(a — K

(2.8)
ot Ay = aK +(1+My)u, A= K+(1+Mp)u et ©1 = /A1 /A. La procédure de Schwarzschild
est ensuite appliquée afin d’annuler le potentiel en amont du profil en conservant la condition
de rigidité du profil. La condition de Kutta n’est alors plus satisfaite. Elle nécessiterait une
autre correction d’ordre supérieur, dont le développement serait trop lourd. Par ailleurs, I'in-
fluence de cette correction est souvent considérée comme négligeable. Le calcul s’arréte donc
a la correction de bord d’attaque. Deux approximations détaillées par Roger & Moreau [100]

permettent d’obtenir une formulation analytique :

o me \ @ HD)e ™t 1 =02 s e
Dy(7,0) ~ (2/)0%) ale DR mle(M Dz [P (2)}°. (2.9)
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La notation {.} correspond & une multiplication de la partie imaginaire par un facteur

~1/2 o
€= <1 + 41#> tandis que F(z) = e*#(#+2) [1 — (1 +4)E*[2u(Z + 2)]]. La correction sur la

pression s’écrit :

(1+i)e ¥ 167 i(M—1)uz

2/ala—DE VA |
[i (M~ D+ RY{F@)} + {aF(f) H (2.10)

APQ(.CE, 0)

avec

OF(z)/0% = e2in(T+2) [Qi,u (1—(1+4+)E*2uz+2)])— (14 i)\/me*%“(f”)],

3B, | AR A
0.9} ---|AP, + AP, 0.9) ---|AP; + AP,|

L) 15 1 05 0 Gy 15 1 05 0
T X
(a) f =100 Hz; M, = 0,05 (b) f = 1000 Hz; Mo = 0,05

F 7‘A,Pl‘
---|AP + A"Pz‘ ‘ ‘ ‘ ‘ ‘
L) 15 1 05 0 % 15 1 05 0
x X
(c) f =100 Hz; My = 0,5 (d) f = 1000 Hz; My = 0,5

Fia. 2.2: Module de la pression induite sur le profil et effet de la correction de bord d’attaque.
A gauche : u =~ 0.1. A droite : p ~ 1.

Le module de la pression induite sur le profil est tracé figure 2.2. L’effet de la correction du
bord d’attaque AP5 est sensible a basses fréquences, lorsque la corde est compacte. Pour le
mécanisme d’impact de turbulence, le critéere retenu est p < 7/8 (cf. Eq. 1.14). La résolution
du probleme de bruit de bord de fuite reposant sur un processus itératif similaire, ce critere
est également retenu ici. Lorsque le modele d’Amiet est utilisé dans une gamme de fréquence

pour un corps compact, la correction de bord d’attaque est nécessaire. Cependant, a plus basse
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fréquence, il est probable que le nombre d’itérations soit insuffisant. De plus, le découplage des
bords qui autorise une résolution itérative par demi-plans devient discutable. En comparant
les fonctions de Green a faible nombre de Mach pour une diffraction simple par le bord de
fuite, double par le bord de fuite et le bord d’attaque ou multiple par la prise en compte des
diffractions infinies par le bord de fuite et le bord d’attaque, Howe [73] a montré que les trois
solutions étaient équivalentes en hautes fréquences (kc > 7). La solution & double diffraction
est une bonne approximation de la solution a diffraction multiple pour des nombres d’onde
kc > 0,7. Le nombre de Mach étant faible, u est du méme ordre de grandeur que k = kc/2.
Ainsi, la solution a faible nombre d’onde p = 0, 12 tracée a gauche sur la figure 2.2 nécessiterait
des itérations supplémentaires suggérées par les résultats obtenus par Howe a faible nombre
de Mach.

2.2.3 Généralisation au cas tridimensionnel

Dans le cas d’un probleme tridimensionnel, I’équation des ondes s’écrit :

Pp 0% Pp  1D%

- —=—=0. 2.11
0x%  Oy? 922 2 Dt? 0 (2.11)

La rafale de pression incidente est a présent décomposée suivant les deux nombres d’ondes

longitudinal (K.) et transversal (K). La solution est recherchée sous la forme :
P(x,z) =p(z,vy, 2, t)e_i‘”te_i(kMo/ﬁg)xeiKyy. (2.12)

L’équation des ondes sur P s’écrit ainsi sous forme adimensionnelle :

o*p o*P

—+—+kr°'P=0 2.13

072 oz T ’ (2.13)
avec k2 = p? — K? / 5(2)- La valeur de K? / 6(2) par rapport & u? conduit & trois types d’équations
différentielles et donc a trois solutions :

— k% > 0 : Iéquation différentielle est hyperbolique, la rafale est dite supercritique et

'onde acoustique est rayonnante' ;
— k? < 0 : I'équation différentielle est elliptique, la rafale est dite subcritique et 1’'onde
acoustique est évanescente! ;

— k? =0 : la rafale est dite critique.

La solution supercritique est alors une extension du probléme bidimensionnel :

AP (7,0) = e KT L1 4 ) E* [~ {aK + k+ Mop} 7] — 1}, (2.14)

!dans le cas d’un profil d’envergure infinie
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(1+i)e tn 1-07
2vm(a—1)K \/aK + k + Mop

(& = F@ + {2 (2.15)

0, — K0+M0M+/€
! K+ Myp+r’

F(z) = @2 {1 _ (1 4+ ) E*[26(z + 2)]} .

APy (Z,0) =~ ¢! (Mop—r)z

La solution subcritique (k2 < 0) donne naissance & des ondes évanescentes, c’est-a-dire
dont I'amplitude décroit exponentiellement avec la distance au profil, lorsque celui-ci est
d’envergure infinie. Dans les applications que nous nous proposons de traiter, ’envergure
est finie et les solutions subcritiques seront considérées comme des sources acoustiques de
contribution non nulle. Roger & Moreau [106] ont détaillé les calculs permettant d’obtenir

les résultats suivants pour les rafales subcritiques :

APy (z,0) = —¢taKz {1 - 9° ([—2 {aK + Moy — i’} a‘c]l/z)} ) (2.16)
API (i’ 0) 1 +1 1 - @/12 ei(M(),u—’ifi/)CE
e 2ﬁ(a_1)K\/aK+Mou—iﬁ’
/=
[i {K + Mop — ir'} F'(z) + agé"”)} , (2.17)

avec

_ _ aK + Moy — ix/
Fl(g)=1-erf (Vo +2)) ’@/1:\/K+M02—m"

° L Z2eizz °(Viz) = V2 A E* [z
@(Z)_ﬁ/o \/Ed , 0°(Viz) = V26 E*[x].

2.3 Rayonnement acoustique en champ lointain

2.3.1 Calcul du rayonnement de la répartition de dipoles induite

La pression acoustique rayonnée par un dipole dans un milieu en mouvement uniforme

est obtenue par la formule du chapitre précédent (eq. (1.22)) :

iwrs c¢/2 rL/2

Dac(Tj, w) APewhe/0e vy gy dy., (2.18)

AmeoSE )2 )-ryo
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avec T; = (x1,x2,x3), AP la différence de pression entre l’extrados et 'intrados et :

1
Ry = —5 (Rs — Mo(z1 — 2)),
&
2
R.= S <1 _ W+§om> |
S0

K= B el
En écrivant AP = f(z)e K< et en notant que :

L/c o ~ B 2
C/ eﬂ[KykaQ/SO]ydgj = Lsinc {L |:K2 — km] } ,
2 —L/c C

on obtient la formule générale de la pression acoustique :

_ iwlzz c . 7 kxz
Pac = 47?00522 2

—ik (So—M, 0
e R OII/ F(@)e %%z, (2.19)
2

avec C' = K, — pu(z1/So — Mp).

Le calcul de la pression induite sur le profil a été effectué pour une rafale d’amplitude

unitaire. Il faut & présent intégrer sur tous les nombres d’onde (K., K,). L’hypothese de

turbulence figée fixe K. = w/U,. En notant Ay <;}), Ky) I’amplitude de la pression incidente
(&

Py pour la rafale (K., K,), la pression induite sur le profil s’écrit :

1 [ w w i
AP(:E,y,w) = Uc/ f (:E? l—]caKy> AO (chaKy> € Kyyde (220)

—0o0

avec f la fonction de transfert entre la pression incidente Py d’amplitude Ag et la pression de
perturbation P. Le développement de la turbulence incidente est supposé étre un processus
aléatoire stationnaire, dont nous faisons une analyse statistique. La densité spectrale de puis-
sance de la pression incidente entre deux points sur la surface (z,y) et (2/,y') avec n =y —v/

est définie par :

1 [ w . w i w
Spp = A /_OO f <$, Uc’Ky> f <1U'7 chKy> e v, <U6’Ky> dKy. (2.21)

IIy est la densité spectrale en nombre d’ondes des amplitudes Ag des rafales incidentes. La

DSP de pression acoustique en champ lointain s’obtient a I’aide des formules (2.19) et (2.21) :
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. wlLxsg 2 ¢ > w K
_ Iy | —
Spp (1’, w) <4WCOSg> 2Uc /oo ’ (Uc7 y>

we [ L [, b Y g
sinc {c K, S, L Uc,Ky

La densité spectrale en nombre d’ondes IIy est exprimée par Schlinker & Amiet [113] en

2
dK,. (2.22)

fonction de la DSP de pression en paroi et de la longueur de cohérence transverale [, :

w5 U. —
1o (7 Ky ) = ity o Ky (223

De méme qu’au chapitre précédent, I’hypothese d’envergure infinie, lorsqu’elle peut étre uti-

lisée, simplifie le résultat en remplagant le sinus cardinal par une fonction de Dirac. Alors :

Sy (7, w) = wexs 2££ i@
w0 =\ dreeSE ) 217\ U S,

Nous présentons d’abord la solution analytique pour les rafales supercritiques & titre d’illus-

2

Ppp(w)ly <w, %) : (2.24)

tration. La contribution du terme principal s’obtient en prenant comme fonction f :
fi(z) = (1+4)E*[-Bz] — 1,
B = aK + uMy + k.
On integre ensuite par partie afin d’obtenir :

O . —
/ fi (Lf)efzczdf
)
24

= _eiCC {(1 +i)e 20, | B'%CE*[z(B —O)] - (1+49)E*[2B] +1 - em} (2.25)

A ce niveau, il est essentiel de noter que seule la pression induite sur le profil est considérée,

négligeant alors la pression incidente. Amiet [7] a ainsi proposé en 1978 un correctif pour
prendre en compte la contribution du champ incident. Le calcul du champ de pression induit
a été effectué en prenant une pression incidente Py dont I’amplitude est uniforme le long de la
corde. Cependant, lors du calcul de I'intégrale de rayonnement, Amiet prend en compte une
pression incidente dont I'amplitude croit avec ’abscisse pour atteindre sa valeur maximale
au bord de fuite :

Py = elemDKeT, (2.26)

Il répercute la correction nécessaire sur le rayonnement en champ lointain. En analysant le

comportement asymptotique de I'intégrale (2.25), il montre que le terme e~ est annulé par
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la contribution de la pression incidente. Nous proposons au chapitre 2.3.2 un modele plus
précis, prenant en compte la croissance progressive de la pression incidente dans le calcul de

la pression induite.

Le calcul complet des intégrales de rayonnement est détaillé par Roger & Moreau [106].

Nous reprenons ici les résultats obtenus :

L = Li+L
0 . —
= / (f1(Z) + f2(z)) e7“%dz | f, traduisant la correction de bord d’attaque.
—2
L= e (14 i)e ¢ iE*[z(B - O) - (1+4i)E*2B] + 1 (2.27)
1= 75¢ ve B-C ! ’ '
Lo~ H { e85 (1= (141)E*[4k])] = 2P 41 [D + K + pMo — 5] G} , (2.28)
avec
(1+i)e4ir(1—02) < 1 )—1/2
H= U D——px1/So, e=(1+—
o/m(a — 1)EVB £ pan/So, e 4

G = 1+ =26 o iawen)SinD £25)

D 2x —e)e D+ 2x
+ (12?5 )_(12;;)(341@* [4k] — (12(_5 112:)‘)541“57[45]...
Al 2y (1—e)(1+i) (1+e)(1—i)
T \/;E[QD][ D+t2x  D-32n

De méme, pour les rafales subcritiques, on note :

ﬁl — £/1 +£/2
0 . —
- / (@) + @) e s

ce qui conduit a :

2iC . Al
= _eiC {ezlc /W@o [\/zi (pna1/So — m’)} —®° [, /2&4’4 + 1}, (2.29)

H /
6721 D

D/

Ly =

o {A’ (e“” [1 —erf (\/@)} - 1)

V2 (K + p (Mo — 21/5)) q)o[__j;f/*] } , (2.30)
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avec
Al =K. +puMy—ix’ , A =K+puMy—in

(1+i)(1—9’12)
C2ym(a— 1)K A,

!

, D' = px1/Sy — ix'

2.3.2 Effet de la pression incidente

La pression incidente supposée dans le calcul précédent est d’amplitude constante le long
de la corde. Une correction sur 'intégrale de rayonnement prend en compte une croissance
progressive de la pression incidente qui atteint son maximum au bord de fuite. Cette derniere
modélisation correspond a une réalité physique : la transition vers la turbulence et la crois-
sance de la couche limite le long de la corde. Il a en effet été démontré que les fluctuations
de pression en paroi sont proportionnelles soit a 1’épaisseur de la couche limite soit a son
épaisseur de déplacement. Nous proposons ici un modele plus consistant, supposant une pres-

sion incidente croissante le long de la corde, sous la forme :
P = ele=DEZ (2.31)

Cette formulation est identique a celle proposée par Amiet qui pourtant ne propose pas de
valeur pour le coefficient d’amplification ¢ et se contente d’une évaluation asymptotique.
Casper & Farassat [20] ont proposé une valeur fixe (¢ = 1.5). Plus récemment, Moreau
et al. [03] préferent utiliser une correction fonction du nombre d’onde ¢ = 2/K.. On peut
également reprendre la procédure de résolution avec (2.31) comme champ incident.

Le nouveau probleme de Schwarzschild a résoudre s’écrit avec 1’équation des ondes cano-

niques (2.3) et les conditions aux limites suivantes :

AP,
aaz L(z,00=0 pour Z < 0 (2.32a)
AP (z,0) = _ K[l +ie)+MG /] pour Z > 0 (2.32b)

Ce probleme est similaire a celui rencontré dans le cas d’une rafale subcritique, faisant ap-

paraitre la fonction erreur a argument complexe ®° :
CorT ([ = _ —iaK (1+i€)Z o : % : -11/2
AP (2,0) = —e 1—0°([—i{aK(1+ie)+ (1 + Mo)p} z] . (2.33)

La condition de Kutta s’écrit ainsi Py + AP{" = 0, en se rappelant que AP est la
différence de pression induite entre l'extrados et l'intrados. Ainsi la pression totale s’écrit
pour Pextrados P = Py + AP /2, et pour lintrados Pt = — AP /2. Lieffet de la
modification de la rafale incidente, notable en basses fréquences, est illustré sur la figure 2.3.
Lorsque le nombre de Mach augmente, les fluctuations de pression en amont du bord de fuite

sont plus importantes pour une rafale incidente amplifiée le long de la corde. On s’attend
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donc a ce que la correction sur 'intégrale de rayonnement soit également plus marquée pour

les basses fréquences et les nombres de Mach élevés.

Amiet
Rt P

(a) f =100 Hz; My = 0,05

4mzet

P{)«F’Pf’"”’t
-|Pg + Phorm|

15 a 05 0
x

(b) f = 1000 Hz; My = 0,05

Amzet

‘PU + Pkmr\ ‘730 + Pko”‘

9B 15 1 05 0
x

(d) f = 1000 Hz; My = 0,5

(c) f =100 Hz; My = 0,5

FiG. 2.3: Somme des pressions incidente et induite. Effet de la correction du modele d’ Amiet
pour la prise en compte d’une pression incidente croissante le long de la corde. € = 2/K.. A
gauche : =~ 0,1. A droite : p =~ 1.

Nous nous intéressons a présent a I'intégrale de rayonnement de la répartition de dipoles
corrigée :

O C =
LY = / , {fo(@) + fi" (2)} e dz, (2.34)

avec fo(z) = KT et feo(z) = — fo(2) [1 — ®° (V—=il'z)] ou I = B + icK,. Finalement, il
vient :

0 . —
L5 = / o° <\/—iff) e "X*dz, (2.35)
-2

avec xy = C + icK,. En notant que :

e o () - oo
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et en intégrant par parties, on obtient :

R (R )

La figure 2.4 montre que la non homogénéité de la répartition de pression incidente n’est

sensible qu’a basses fréquences. Cette limite dépend du nombre de Mach. Ainsi, pour les
faibles nombre de Mach (M = 0,05), l'effet n’est sensible que pour ke < 0,25. A plus
grand nombre de Mach (M = 0,5), la limite en fixée par k¢ < 2. Le parametre dominant
semble donc étre le nombre d’onde hydrodynamique, K, proche de 2 dans les deux exemples
précédents . Les diagrammes de directivité représentent le produit kcxzL/(25p). Dans tous
ces développements, nous avons adopté la valeur ¢ = 2/ K. proposée par Moreau et al. [93]. La

e=)KeT avec ¢ = 2/ K. obtenue

figure 2.5 montre la répartition de pression incidente Py = el
pour différentes valeurs du taux de croissance z. La croissance de la pression incidente le
long de la corde a une influence sur le rayonnement en champ lointain, et notamment &
faible nombre d’onde (cf. figure 2.6). Prendre la valeur z = 2 permet d’obtenir un résultat
équivalent a celui proposé par Amiet. Cependant, la croissance de la pression incidente le long
de la corde peut différer d’une croissance exponentielle avec z = 2. Dans ce cas, le modele
original d’Amiet ne permet pas une représentation correcte des sources acoustiques et de
leur rayonnement en champ lointain. Il semble donc important de caractériser 1’évolution des
fluctuations de pression incidente le long de la corde. Cette derniére remarque peut fournir
une explication a certains écarts observés entre le bruit rayonné par un profil placé dans un
écoulement faiblement turbulent et la prévision fournie par le modele d’Amiet. Notamment,

le taux de croissance pourrait étre une fonction de la charge.

2.4 Validation des hypotheéses du modele analytique

Le modele analytique d’Amiet s’appuie sur des hypotheses simplificatrices. Il est donc
important de valider expérimentalement ou numériquement ces hypotheses, en étudiant les
effets de 'angle d’attaque, de la cambrure et de la forme du bord de fuite sur le rayonne-
ment acoustique. Des considérations plus générales, s’appuyant sur des résultats numériques

récents, concluent cette discussion.

2.4.1 Effet de ’angle d’attaque

Le modele analytique est développé pour une plaque plane, sans incidence, placée dans
un écoulement uniforme. En pratique, la présence du profil modifie localement 1’écoulement.
Ainsi, le jet de la soufflerie est défléchi par la présence d’un profil en incidence. L’augmentation
de ’angle d’attaque crée également un gain de portance sur le profil en modifiant la répartition

de pression le long de la corde. Les travaux de Brooks & Hodgson [19] sur un NACA-0012
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ke=0.25; € = 2/(K,)

270 270

(a) ke =0.25 (b) ke=10.5

ke=1; e = 2/(K,) ke=5; e =2/(K,)

270

(d) ke=5

ke=10; ¢ = 2/(K,)

90
0.4

270 270

(e) ke =10 (f) ke =50

Fi1G. 2.4: Diagramme de directivité pour le terme principal. Comparai_son entre le modele
d’Amiet (Eq. (2.27)) et la correction proposée (Eq. (2.36)) avec ¢ = 2/K. et M = 0,05
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Fia. 2.5: Répartition de la pression incidente le long de la corde.

instrumenté placé dans le jet d’une soufllerie fournissent une base de données détaillée sur la

statistique de pression en paroi et sur le rayonnement acoustique.

L’effet de I’angle d’attaque sur le spectre de pression pariétale mesuré par un capteur, en
amont du bord de fuite, est présenté figure 2.7. L’évolution est regardée sur un capteur a ’ex-
trados et sur le capteur positionné symétriquement & l'intrados. Ainsi, I'information fournie
par le capteur de 'intrados & un angle d’attaque «; est identique a I'information que fourni-
rait le capteur de I'extrados pour une incidence —¢;. La figure 2.7 représente donc 1’évolution
= [-10°,—-5°,0°,5°,10°]. L’angle

des fluctuations de pression pour cing angles d’attaque «;
d’attaque ne semble pas avoir d’effets notables en hautes fréquences. En basses fréquences, les

fluctuations de pression augmentent avec I'incidence. Cette tendance trouve une explication
dans I’évolution de la couche limite avec I'incidence. En augmentant ’incidence du profil, la
couche limite s’épaissit, notamment & proximité du bord de fuite. Cet épaississement de la
couche limite s’accompagne d’une augmentation de 1’énergie contenue dans les grosses struc-
tures de la couche limite turbulente et donc un niveau accru du spectre en basses fréquences.

Le rayonnement acoustique du bruit de bord de fuite prédit par le modele d’Amiet est
proportionnel a la statistique de pression. Si ’on suppose que la cohérence transversale de
pression est inchangée lorsque 'angle d’attaque varie, le spectre de pression acoustique est
proportionnel aux fluctuations de pression pariétale. Puisque I'angle d’attaque n’a qu’un faible
impact, localisé en basses fréquences, sur les fluctuations de pression en paroi, le spectre de

pression acoustique en champ lointain doit suivre la méme évolution. Les résultats présentés

par Brooks & Hodgson sur la figure 38 de la référence [19] sont en accord avec cette tendance.

Schlinker & Amiet [113] ont également noté une augmentation du niveau de la pression
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Fiag. 2.6: Diagramme de directivité pour le terme principal. Comparaison entre le modele
d’Amiet rectifié (1978) [7] (Eq. (2.27)) et la correction proposée (Eq. (2.36)) avec différents
taux de croissance de la pression incidente le long de la corde. M = 0,05

acoustique en basses fréquences lorsqu’un profil de pale d’hélicoptere, donc épais et cambré,
est placé en incidence dans une souffierie. Cette tendance a été observée plus récemment par
Hutcheson & Brooks [75] sur un profil NACA 63-215 avec différentes formes de bord de fuite.

2.4.2 Effet de la forme du bord de fuite

Le bruit de bord de fuite est assimilé au bruit lié aux phénomenes physiques se produi-
sant & proximité de celui-ci. Nous avons jusqu’a présent mentionné le rayonnement lié a la
présence d’une couche limite turbulente dont la présence du bord de fuite amplifie le rayon-
nement. Un échappement tourbillonnaire, équivalent & celui observé derriere un cylindre ou

une sphere, peut également se produire. Ce résultat a été observé par Brooks & Hodgson [19]
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Fia. 2.7: Effet de ’angle d’attaque sur le spectre de pression pariétale. Résultats obtenus par
Brooks & Hodgson [19] avec un profil NACA-0012 tronqué.

en tronquant le bord de fuite du profil NACA-0012. Un bord de fuite pointu et trois bords de
fuite tronqués ont été étudiés. Ainsi, les spectres de pression acoustique sont reproduits sur
la figure 2.8. L’épaisseur du bord de fuite est notée e. D’apreés I’étude menée par Blake [11]
(p. 759), 'apparition du mécanisme d’échappement tourbillonnaire semble reliée a I’épaisseur
de déplacement de la couche limite §*. La relation empirique obtenue relie 6* a 1’épaisseur du
bord de fuite e. Lorsque e/§* > 0.3, I’échappement tourbillonnaire a lieu et génere un bruit

tonal.

50
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Fic. 2.8: Effet de la forme du bord de fuite sur le rayonnement acoustique. Résultats obtenus
par Brooks & Hodgson [19] sur un NACA-0012 tronqué. Uy = 69, bm/s.

L’échappement tourbillonnaire ne laisse de traces en paroi que pour des capteurs situés

tres pres du bord de fuite, a une distance équivalente & une ou deux fois I’épaisseur e de
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celui-ci. Ainsi, sur le profil NACA-0012 tronqué de Brooks & Hodgson de 61 cm de corde
pour lequel I’épaisseur du bord de fuite vaut 2,5 mm, la trace en paroi de I’échappement
tourbillonnaire se retrouve uniquement sur le capteur situé 2,5 mm en amont du bord de
fuite, soit & 99,6% de corde. Pour un capteur situé & 5.8 mm en amont du bord de fuite,
Ieffet de ’échappement tourbillonnaire n’est déja plus visible.

Ce travail se focalise sur le mécanisme de diffraction de la turbulence liée a la couche
limite lorsqu’elle est convectée au dessus du bord de fuite. Ainsi le mécanisme d’échappement
tourbillonnaire n’est pas retenu dans cette étude et lorsque nous mentionnons le bruit de bord
de fuite, il est fait référence a la diffraction des tourbillons de la couche limite par le bord
de fuite uniquement. Le bruit d’échappement tourbillonnaire est donc considéré distinct du
bruit de bord de fuite. Un modele analytique a récemment été proposé [105]. Il est mentionné
pour son élégance, consistant & inverser un probleme de Sears. La rafale incidente ne vient
plus impacter le bord d’attaque du profil ; c’est ici le bord de fuite du profil qui génere une
rafale dans le sillage. La condition de Kutta est alors ignorée, ce qui a été observé récemment

par Sandberg et al. [110] dans un calcul direct du bruit généré par le bord de fuite d’un profil.

2.4.3 Considérations générales

Le modele développé suppose que les sources a l'origine du bruit de bord de fuite sont
dipolaires. Cette vision est une modélisation puisque les sources de bruit sont directement liées
a la turbulence de couche limite, donc & des sources quadripolaires. L’amplification du bruit
est alors liée a la présence plus ou moins proche du bord de fuite. Cependant, le rayonnement
dipolaire est plus efficace que le rayonnement quadripolaire. C’est pourquoi Chase [31, 32]
et Chadiramani [30] modélisent I'amplification par une répartition de dipdles sur le profil.
Cette approche est également celle retenue par Amiet et donc dans notre étude. Les résultats
expérimentaux sont en accord avec cette modélisation, puisqu’ils présentent une évolution de
I'intensité sonore proportionnelle & la puissance 5 de la vitesse. Ainsi, Brooks & Hodgson [19]
montrent que le bruit global (OASPL) induit par un NACA-0012 placé dans un écoulement
faiblement turbulent évolue en exposant 5,07 de la vitesse lorsque le bord de fuite est pointu
et en puissance 5,3 de la vitesse pour un bord de fuite tronqué présentant un échappement
tourbillonnaire. Schlinker & Amiet [113] ont montré qu’a un nombre de Strouhal donné, le
bruit rayonné évolue en puissance 5 de la vitesse également.

Les simulations directes effectuées par Sandberg et al. [I10] autour d'un NACA-0012
dans une configuration bidimensionnelle montrent que le modele d’Amiet permet de prédire
avec une bonne précision la pression induite sur le profil. Les résultats récemment présentés
semblent montrer la faiblesse du modele d’Amiet pour prédire la répartition de pression aux
fréquences particulieres des ondes d’instabilités, telles que les ondes de Tollmien-Schlichting
ou encore de ’échappement tourbillonnaire. Cependant, I'intérét consiste a montrer que dans
le cas d’'une excitation & large bande, le modele d’Amiet offre une bonne prévision de la

répartition de pression et du rayonnement acoustique qui en découle. De plus, le calcul direct
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permet de répondre a la question de la condition de Kutta. En effet, I'imposition ou non
d’une condition de Kutta instationnaire dans les modeles analytiques est une question qui n’a
toujours pas de réponse claire. Howe [71] a montré que I'imposition de la condition de Kutta
diminue la pression acoustique rayonnée. Pour un écoulement & nombre de Mach My = 0, 3,
cette diminution est estimée entre 9,8 dB et 12,6 dB sur le spectre global selon la position
angulaire de I'observateur, le maximum étant atteint sur I’axe en amont du bord de fuite. La
simulation directe a montré que la condition de Kutta est vérifiée et semble donc valider les
conditions aux limites utilisées dans le modele d’Amiet.

Le modele d’Amiet suppose une plaque plane sans épaisseur placée sans incidence dans un
écoulement uniforme. Lorsqu’il s’agit d’un profil en incidence, les fluctuations de pression en
paroi, données d’entrée du modele pour définir les sources acoustiques, sont accrues. Schlin-
ker & Amiet [113] ont ainsi montré qu’en moyenne, les fluctuations de pression mesurées
proche du bord de fuite d’un profil sont 7 dB supérieures a celles mesurées sur une plaque
plane. L’utilisation de données issues de plaque plane sous-estime le rayonnement acoustique
d’un profil. L’obtention du spectre de pression pariétale proche du bord de fuite par des
méthodes expérimentales ou numériques, par exemple par LES, est donc un pré requis a la
mise en ceuvre du modele d’Amiet. Des exemples de son application & des profils sont proposés

dans la section suivante.

2.4.4 Validation expérimentale du modele d’Amiet
Résultats antérieurs

Brooks & Hodgson [19] ont mené une large campagne de mesures sur le bruit de bord de
fuite généré par un NACA 0012. La figure 2.7 fournit le spectre de pression pariétale. La se-
conde donnée caractéristique de la statistique de pression en paroi est la longueur de cohérence
transversale, [,. Corcos [12] a proposé un modele supposant une décroissance exponentielle
de la cohérence avec la fréquence et la distance entre les capteurs. Cette modélisation est
détaillée en annexe C et amene a modéliser simplement la longueur de cohérence transversale

par :

ly(w) = : (2.37)

U, est la vitesse de convection des structures turbulentes tandis que b. est une constante a
déterminer expérimentalement. Aux basses fréquences, la longueur de cohérence transversale
tend vers 'infini. Ce résultat est en désaccord avec le caractere fini de la taille des structures
turbulentes. Le comportement aux basses fréquences du modele de Corcos sera donc considéré
comme non représentatif de la dynamique d’une couche limite turbulente. Ce point sera repris
lors de I'analyse des résultats expérimentaux sur le profil V2 ou sur la pale instrumentée du
ventilateur d’essai. Les valeurs obtenues par différentes équipes de recherche sont synthétisées
dans le tableau 2.1. Brooks & Hodgson obtiennent b, = 1,6 pour une vitesse de 38,6 m/s

et b = 1,7 pour une vitesse de 69,5 m/s. Les données d’entrée du modele d’Amiet sont
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Brooks & Hodgson [19] | Schlinker & Amiet [113] | Corcos [12] | Roger & Moreau [107]
NACA-0012 Plaque plane Profil CD
c 61 cm nc* nc? 13,6 cm
Up | 38,6 m/s | 69,5 m/s 102 m/s 69 m/s 16 m/s
bo | 1,61 1,72 2.1 1,4 1,5

“non communiqué

TaB. 2.1: Constante de Corcos b. obtenue par différentes équipes de recherche

fournies par ces résultats expérimentaux. Celles-ci sont utilisées dans la formulation (2.22)
afin de prédire le rayonnement acoustique du profil sans incidence. La comparaison avec le
bruit mesuré est présentée figure 2.9. Lorsque le profil est placé sans incidence, le module
de la pression induite par la pression incidente de 'intrados est égale a celui induit par la
pression incidente de I'extrados. Ainsi, comme 1’ont montré Brooks & Hodgson [19] pour un
profil placé a incidence nulle, il faut remplacer ®,, mesuré sur un coté par 2®,, dans la

formule (2.22).
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o Modele d’Amiet

—Mesure

Y
o
T

3o °

N
o
T

DSP de pression (dB/Hz ref 2.10 °Pa)
=
o

900 1000 5000

Fréquence (Hz)

10000

F1c. 2.9: Application du modele d’Amiet au cas de Brooks & Hodgson [19]. U, = 0, 6U.

Base de données de 1’Ecole Centrale de Lyon

Tout comme pour le mécanisme de bruit d’impact de turbulence, une base de données
a été constituée & I'Ecole Centrale de Lyon pour le mécanisme du bruit de bord de fuite.
Le protocole expérimental est détaillé en annexe B et permet de mesurer le bruit rayonné
par le profil en champ lointain, la pression statique et les spectres de pression fluctuante en
paroi. L’analyse fréquentielle permet également de mesurer la cohérence entre les différents
signaux mesurés ainsi que la phase de l'interspectre. Ces deux quantités donnent acces a la
longueur de cohérence transversale et a la vitesse de convection des structures turbulentes.

Nous présentons les résultats obtenus pour le profil V2 placé a une incidence de 20° dans
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la petite chambre sourde de ’ECL. La figure 2.10 montre que le mécanisme dominant en
présence d’une grille de turbulence placée en amont du convergent est attribué au bruit
d’impact de turbulence. Lorsque la grille est enlevée, les fluctuations de vitesse transverse
sont bien plus faibles. Moreau & Roger ont montré que leur spectre pouvait encore étre
estimé par un modele de von-Karman, en supposant une décroissance exponentielle pour les
hautes fréquences (cf. figure 4 de [91]). Dans ce cas, le bruit d’impact de turbulence devient
négligeable devant le bruit de bord de fuite, ce qui justifie le protocole expérimental utilisé

ci-dessous.

30
20
10:\‘

e}

DSP de pression acoustique (ref. 2.107° Pa)
—_
o

-20
-30 . N

— Bruit d’impact avec grille de‘*turbulence “
-40F ---Bruit d’'impact sans grille de turbulence ]

-+ Bruit de bord de fuite " Y
-5foo 300 1000 2000 10000

Fréquence (Hz)

Fia. 2.10: Estimation du bruit de bord de fuite et du bruit d’impact de turbulence générés
par le profil V2 placé dans la soufflerie anéchoique de 'ECL (a; = 20° et U = 16 m/s). Avec
et sans la grille de turbulence en amont du convergent.

F1a. 2.11: Position des capteurs (SMD) sur le profil V2.

Utilisant la méthode de calibration détaillée en annexe B, nous obtenons les spectres de
pression en paroi sur les différents capteurs du profil instrumenté, positionnés comme indiqué
sur la figure 2.11. La figure 2.13 présente les spectres de pression fluctuante sur la partie
avant du profil. Nous pouvons remarquer les niveaux tres faibles sur les sondes a microphone
déporté (SMD) 6 et 7, correspondant a des couches limites laminaires. Ensuite, I’augmenta-
tion violente du niveau spectral correspond au décollement local de 1’écoulement lié a I'im-

portant gradient de pression défavorable. Les capteurs situés sous cette bulle de décollement
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0 0.2 04 06 08 1
Abscisse adimensionnée par la corde ¢ du profil

Fia. 2.12: Coefficient de pression statique le long du profil V2. Les barres d’erreur sont
représentatives de la non-répétabilité de la mesure, liée a I’instabilité de la bulle de décollement
laminaire.

laminaire enregistrent donc d’importantes fluctuations de pression (SMD 8 et 9). Puis la
couche décollée, apres une transition vers la turbulence, rattache a la paroi (SMD 11 et 15).
La présence de la bulle de décollement laminaire est également visible sur la répartition de
pression statique de la figure 2.12 pour des valeurs de x/c comprises entre 0,1 et 0,2. Ces
phénomenes, caractéristiques des écoulements autour de profils a bas nombre de Reynolds,
ont été étudiés notamment par Arena & Mueller [9]. Ils sont importants dans notre étude
puisqu’ils marquent le point de transition de la couche limite. En observant a présent les
fluctuations de pression dans la partie arriere du profil (figure 2.14), les spectres de pression
sont semblables dans leur forme. Cependant, & mesure que nous approchons du bord de fuite,
I’énergie semble se transférer des hautes fréquences vers les basses fréquences. Ce résultat
s’explique par ’épaississement progressif de la couche limite, enrichissant ainsi le contenu
spectral aux basses fréquences, caractéristiques des grosses structures tourbillonnaires. Gar-
cia Sagrado et al. ont observé récemment un comportement similaire lors d’'une expérience
bien documentée sur un profil NACA 0012 sans incidence [50]. Cependant, 1’allure du spectre
obtenu au niveau du capteur 29 laisse supposer la présence d’un léger décollement, également
observé lors de simulations numériques réalisées avec le logiciel Fluent 6.2. Finalement, les si-
gnaux délivrés par les capteurs de pression situés sur l'intrados du profil (figure 2.15) prouvent
que la couche limite y est laminaire. Le capteur le plus proche du bord de fuite (=~ 5 mm)
capte la pression acoustique de champ proche dont le niveau, si proche du bord de fuite, est
supérieur au niveau de pression hydrodynamique de la couche limite laminaire. La couche
limite & l'intrados restant laminaire jusqu’au bord de fuite, seule 'excitation générée par la
couche limite de I'extrados doit étre prise en compte dans le modele analytique.

Nous présentons ensuite les courbes permettant d’obtenir la vitesse de convection, c’est-

a-dire la phase de 'interspectre entre deux capteurs espacés d’une distance longitudinale &
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Fi1G. 2.14: DSP de pression en paroi a ’extrados proche du bord de fuite.

en fonction de la fréquence. Si les signaux des capteurs sont mis sous la forme complexe
S; = A’ et S; = Ajei‘z’j, alors la phase de I'interspectre s’écrit ¢;_; = ¢; — ¢; = WAt Gj
les structures turbulentes, dont la trace en pression est mesurée par les capteurs, sont figées

et convectées a la vitesse U., nous pouvons obtenir cette vitesse par la pente de la courbe

¢j—i = f(w), puisque :
w§
U,

Les résultats expérimentaux obtenus figure 2.16 mettent en évidence un écoulement de

Gj_i =

I’amont vers I’aval sur toute la portion de profil étudiée. En ce sens, aucun décollement qui
entrerait en contradiction avec les hypotheéses du modele analytique n’est observé. Les vitesses
de convection obtenues, synthétisées sur la figure 2.17, varient entre 11 m/s et 16 m/s, selon
la position, ’espacement entre les capteurs et la fréquence. D’apreés Brooks & Hodgson [19],

plus la distance entre les capteurs est grande, plus la vitesse de convection est importante.
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F1G. 2.15: DSP de pression en paroi a l'intrados.

Brooks & Hodgson considerent en effet que la durée de vie des tourbillons étant proportion-
nelle a leur taille, entre deux capteurs fortement espacés, seuls les plus gros tourbillons laissent
une trace dans l'interspectre entre les deux signaux. Ces tourbillons étant plus éloignés de
la paroi, ils vont également plus vite. A ce sujet, les résultats expérimentaux ne sont pas
tous consistants avec cette hypothese (cf. figure 2.17). Il semble également que lorsque la
fréquence augmente, la vitesse de convection soit légerement plus grande. Mais ’homogénéité
statistique du champ turbulent sur un profil en incidence n’est pas établie. Ainsi, la vitesse de
convection évolue le long du profil et il est difficile de définir une vitesse unique pour toutes
les fréquences qui soit caractéristique de I’écoulement juste en amont du bord de fuite. Pour
définir une vitesse de convection proche du bord du fuite, les SMD 22, 23 et 29 sont les plus
appropriés, car les plus proches du bord de fuite avec un espacement longitudinal réduit.

Finalement, la derniére donnée d’entrée nécessaire a 1'utilisation du modele analytique est
la longueur de cohérence transversale [,. Nous avons vu que le modele de Corcos permettait
de l'exprimer simplement par la relation (2.37). La figure 2.18 montre ’évolution exponen-
tiellement décroissante de la cohérence transversale 2 en fonction de la fréquence. Le modele
de Corcos montre également un bon accord avec la mesure, en prenant U, = 13 m/s et b, = 1.
La zone de décroissance de la turbulence n’est observée que pour des fréquences inférieures a
100 Hz, donc en dehors des fréquences d’étude du bruit de bord de fuite. Dans ce chapitre, le
modele de Corcos sera donc jugé satisfaisant pour la description de la cohérence transversale
de la pression fluctuante en paroi.

Finalement, tous les éléments sont disponibles pour comparer le spectre de pression acous-
tique en champ lointain fourni par le modele d’Amiet avec un spectre expérimental. Cette
comparaison est effectuée sur la figure 2.19. Les résultats issus du modele ont été translatés de
6 dB. Ce choix est justifié par deux approches. La premiére consiste a remarquer que le modele
d’Amiet sous-estime le niveau acoustique du bruit de bord de fuite pour différents profils et

dans les deux installations du Centre Acoustique. Cette sous-estimation systématique est de
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Fia. 2.17: Bilan des vitesses de convection obtenues sur la partie arriere du profil.

Iordre de 6 dB. Afin de confirmer cette tendance, une étude asymptotique a été menée et est
présentée en annexe D. Une formulation simplifiée pour les hautes fréquences y est présentée.
Puis, en supposant une approche & bas nombre de Mach (M? << 1), le résultat est comparé i
la formulation obtenue par Howe (équation (3.5.15) dans [72]). En notant S]’;}) la formulation
asymptotique d’Amiet et Sg, celle de Howe, I’annexe D démontre que Sg, = 45’1’,419. Ce résultat
revient & ajouter 6 dB a toutes les courbes tirant leur origine du modele d’Amiet. A ce jour,
nous ne sommes pas capable de fournir une explication consistante a la différence observée
entre les deux modeles. La maniere d’imposer les conditions aux limites semble toutefois étre
une piste a explorer pour répondre a cette question. Cette étude asymptotique ainsi que la
comparaison entre les résultats expérimentaux et le modele d’Amiet justifient d’ajouter 6 dB

a tous les résultats issus de la modélisation qui seront présentés dans la suite du rapport.

Le modele complet, prenant en compte toutes les rafales ainsi que le caractere fini de

la corde et de I'envergure, est comparé au modele plus simple s’appliquant pour des profils
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F1G. 2.18: Cohérence 2 calculé & partir du réseau de capteurs transversaux, 7 étant la
distance transverse entre les capteurs. Résultats expérimentaux ( ) et modele de Corcos
(symboles) avec U. = 13 m/s et b, = 1.

de grande envergure et négligeant le terme correctif du bord d’attaque (appelé également
terme de rétroaction). Ces deux simplifications ont tendance & surestimer le bruit rayonné
aux basses fréquences [106, |. Cependant, les écarts restent faibles, d’une part parce que
I’allongement, rapport de I’envergure sur la corde, est de ’ordre de 2 ; d’autre part parce que
la rétroaction du bord d’attaque n’est sensible qu’en deca de 300 Hz dans cette application

(d’apres le critere p < 7/8).
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Fic. 2.19: DSP de pression en champ lointain. Comparaison entre le modele complet
(Eq. (2.22)), le modele simplifié (Eq. (2.24)) et les résultats expérimentaux.

Nous avons précédemment remarqué la difficulté d’exprimer la vitesse de convection des
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structures turbulentes au bord de fuite. L’effet du choix de cette vitesse sur le rayonnement
en champ lointain est étudié sur la figure 2.20. Trois vitesses de convection sont sélectionnées
(U. = [11;13; 15] m/s). Le coefficient b, du modele de Corcos est ajusté de maniere a conserver
le parametre b.U. constant. Les écarts observés sont constants quelque soit la fréquence.
Entre U, = 11 m/s et U, = 15 m/s, marquant un écart relatif de 30%, la différence sur le
rayonnement en champ lointain est de 1,4 dB. L’erreur commise sur la vitesse de convection

n’est donc pas la plus pénalisante pour la prévision du bruit.
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Fia. 2.20: Effet du choix de la vitesse de convection sur le rayonnement en champ lointain.

Le dernier parametre d’entrée du modele est la longueur de cohérence transversale [,
qui peut étre obtenue par diverses méthodes. Nous en présentons deux dans ce rapport. La

premiere consiste a utiliser la définition de la longueur de cohérence :

by(w) = /OOO Y(0,m, w)dn, (2.38)

ot y2(€,m,w) est la cohérence mesurée entre deux capteurs séparés d'une distance ¢ selon la
corde et 7 selon 'envergure. Expérimentalement, 'intégrale est calculée par une méthode des
trapezes, a l'aide d’un réseau transverse de capteurs. Elle est tronquée a une valeur n = N4z
suffisamment grande pour supposer la cohérence nulle tandis que pour n = 0, la cohérence est
parfaite. La seconde méthode consiste a utiliser le modele de Corcos recalé sur les données
expérimentales. L’effet du choix de I'une ou 'autre méthode est visualisé sur la figure 2.21.
Nous voyons que le choix de la troncature n’est pas sans conséquence sur le rayonnement
prédit par le modele. Pour 7,4, = 48 mm, d’apres le modele de Corcos recalé, la cohérence
72 mesurée serait inférieure & 0,1 pour toutes les fréquences f > 100 Hz. Cependant, au
regard de la figure 2.18, la décroissance de la cohérence avec la distance entre les capteurs

semble forte. Le niveau de cohérence étant déja faible pour n = 8,5 mm, nous prendrons
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Nmaz = 20 mm. La différence sur le bruit rayonné est de 'ordre de 2 dB. De plus, pour les
hautes fréquences, la longueur de cohérence issue du modele de Corcos décroit tandis que celle
construite sur la base des résultats expérimentaux reste constante, du fait de la pollution du
signal par le bruit électronique. Sur la figure 2.21, ce résultat se manifeste par un écart de
5 dB a 4 kHz.
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F1G. 2.21: Effet du choix de calcul de la longueur de cohérence [,,.

2.5 Conclusion

Le modele d’Amiet pour la prévision du bruit de bord de fuite est considéré comme
une adaptation du modeéle d’impact de turbulence. Celui-ci nécessite la connaissance de la
statistique de la turbulence incidente tandis que celui-la requiert une description de la sta-
tistique du champ de pression pariétale proche du bord de fuite. Les hypothéses du modéle
ont pu étre validées a I’aide d’études expérimentales et bibliographiques. Une sous-estimation
systématique du modele de 6 dB sur la base du formalisme d’Amiet a toutefois été observée
lors de comparaisons sur différents profils et dans les deux installations du Centre Acous-
tique. A ce jour, il nous est impossible de conclure sur I'origine de cette erreur systématique.
Cependant, une comparaison avec le modele de Howe a mis en évidence une différence iden-
tique, a 'aide d’une étude asymptotique a basse vitesse et haute fréquence. Si nous corrigeons
les résultats du modele en ajoutant ces 6 dB, 'accord avec les résultats expérimentaux est

excellent.



Chapitre 3

Etude expérimentale du bruit de
bord de fuite sur un ventilateur

axial

Les études analytiques et expérimentales des chapitres précédents portent sur des profils
fixes placés dans des écoulements. Une pale de ventilateur est soumise a des mécanismes
de bruit identiques auxquels de nouvelles sources peuvent s’ajouter. Lorsque le ventilateur
fonctionne dans un environnement fortement turbulent, comme cela peut arriver pour un
ventilateur de refroidissement de moteur automobile lorsqu’il est situé en aval du radiateur,
I'impact de la turbulence sur le bord d’attaque génére un rayonnement acoustique a large
bande. Le mécanisme est identique & celui décrit au chapitre 1 pour des profils fixes. Des
modeles semi empiriques ont été comparés avec succes a des simulations aux grandes échelles
(LES) par Carolus et al. [25], afin de prédire le bruit a large bande généré par la turbulence
incidente. Paterson & Amiet [101] ont étudié ce mécanisme sur une pale d’hélicoptere en
confrontant les résultats expérimentaux avec le modele analytique développé par Amiet [3]. En

I’absence de perturbations en amont, la pale rayonne du bruit propre, lié a trois mécanismes :

— la création d’un tourbillon marginal en téte de pale, souvent en présence de jeu entre
un carter ou une virole et la téte de pale. La compréhension et la modélisation de ce
mécanisme sont complexes et encore mal connues a ce jour;

— le bord de fuite tronqué peut donner lieu a un échappement tourbillonnaire, autour d’un
nombre de Strouhal basé sur la vitesse d’écoulement et ’épaisseur du bord de fuite.
La vitesse vue par un troncon de pale variant avec le rayon, ce phénomene possede
une signature acoustique sur une bande de fréquences étendue et non étroite. Une
formulation semi-empirique a été proposée par Chou & George pour des rotors [35];

— le bruit de bord de fuite décrit au chapitre précédent. Ce dernier mécanisme est étudié
expérimentalement dans ce chapitre et fera 'objet d’une modélisation analytique au

chapitre 4.
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Rayon r (m) 0,155 | 0,195 | 0,235 | 0,275 | 0,315 | 0,355 | 0,395
Corde ¢ (m) 0,12 | 0,12 | 0,125 | 0,13 | 0,13 | 0,135 | 0,135
Vrillage” AB (°) | 122 | 10,3 | 81 | 62 | 44 | 27 1

“défini par rapport & un calage nominal en téte de pale

TAB. 3.1: Données géométriques de la pale.

Afin d’étudier le mécanisme de bruit de bord de fuite généré par une pale en rotation,
un ventilateur a été spécialement instrumenté. Nous présentons tout d’abord le protocole
expérimental utilisé lors de cette étude, qui a requis la mise au point de capteurs spécifiques
embarqués. Ces derniers ont permis une étude détaillée de la statistique de pression au bord

de fuite en milieu et en téte de pale. Finalement, le rayonnement en champ lointain est mesuré.

3.1 Protocole expérimental

L’étude expérimentale posséde un double objectif. Elle doit permettre de fournir les
données d’entrée du modele analytique développé au chapitre 4 et de le valider en com-
parant les mesures en champ lointain a la prévision. Le bruit de bord de fuite est donc fixé
comme le mécanisme d’étude privilégié. Le protocole expérimental est alors établi de facon a

minimiser les autres mécanismes afin de rendre le bruit de bord de fuite dominant.

3.1.1 Description du ventilateur

Le ventilateur utilisé est un ventilateur d’essai du CETIAT a large diametre. L’empilement
de la pale montre un faible vrillage. Le profil de la pale s’apparente & une plaque de ligne
moyenne faiblement cambrée (cf. figure 3.1). Le moyeu, dont le rayon est de 13 cm, est
capable de porter de 1 & 12 pales. Afin d’éviter les interactions de pale a pale, seules deux
pales seront instrumentées et intégrées au moyeu. Le calage est variable a I’aide d’une bague
insérée en pied de pale. Deux calages seront étudiés, a savoir 3y = 20° et G; = 30° ou S; est le
complémentaire de 'angle de calage en téte de pale. Chaque pale possede une envergure de
27 cm conduisant a un rayon en téte de pale de r; = 40 cm. La vitesse de rotation nominale
(N = 600 tr/min) correspond & un nombre de Mach en téte de pale M; = 0,07. L’épaisseur
de la pale varie de 3 mm a 4 mm et la corde de 12 cm a 13.5 cm. Le tableau 3.1 reprend en
détail ces éléments géométriques.

Puisque I’étude porte sur le bruit de bord de fuite, un soin particulier a été apporté
afin de réduire les autres mécanismes. Le ventilateur est ainsi placé dans un grand volume
constitué par la chambre anéchoique en évitant la proximité de toute surface solide. La
figure 3.2 montre le montage expérimental lors de I’étude de directivité. Le moteur et le
bati sont supposés n’avoir aucune influence significative sur I’écoulement et le rayonnement
acoustique. La limite basse fréquence de la chambre anéchoique a été évaluée a 100 Hz. Un

microphone Briiel & Kjaer 1/2” pour la mesure de pression acoustique en champ libre, type



3.1 Protocole expérimental 75

—r = 185mm
—r = 215mm
—r = 260mm
—r = 300mm

—r = 330mm
—r = 360mm
r = 390m//

FiG. 3.1: Empilement des profils constitutifs de la pale étudiée. Pour une meilleure clarté de
la figure, les profils ont été artificiellement décalés les uns par rapport aux autres.

4181, est monté sur un bras tournant centré sur le centre de rotation du ventilateur. Il est situé
a une distance Ry = 1,7 m du centre du ventilateur. Cette distance donne une valeur kRy = 3
pour la limite basse fréquence de la chambre anéchoique et assure donc une mesure en champ
lointain acoustique pour les fréquences supérieures a cette limite. La sensibilité du microphone
est mesurée a 1 kHz a ’aide d’un pistonphone. L’installation expérimentale permet une étude
de directivité pour un angle azimutal © compris entre -130° et 130° (figure 3.2). Pour chaque
position angulaire, la mesure spectrale de champ lointain est corrigée du bruit de fond. Ce
dernier est défini comme le bruit mesuré lorsque le moteur est allumé et tourne & 600 tr/min,
les pales et le moyeu étant retirés. On suppose implicitement que ces sources ne sont pas

modifiées lorsque 1’on monte les pales sur le moyeu.

1
B&K 1

F1a. 3.2: Montage expérimental pour I’étude de directivité.
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3.1.2 Description des capteurs de pression instationnaire

Afin d’obtenir la statistique de pression proche du bord de fuite, il est nécessaire d’ins-
trumenter la pale avec des capteurs de pression instationnaire. L’utilisation des sondes a
microphones déportés semble délicate du fait de la fragilité des microphones a électret, no-
tamment leur soudure, et la difficulté de prévoir une alimentation embarquée. L utilisation
des microphones FG-3329-P07 concus par Knowles Acoustics a donc été préférée. En effet,
ces microphones de 2,6 mm de diametre ont une longueur de 2,6 mm. Leur taille laisse en-
visager une implantation directe dans la pale, bien qu’ils ne soient pas assez petits pour étre
positionnés avec la partie sensible affleurant la paroi. Ces microphones possedent I’avantage
d’étre gainés comme on peut ’observer sur les clichés de la figure 3.3.

Le mode d’intégration des capteurs a la pale est le suivant. Les microphones et leur
connectique sont insérés parallelement & la surface de la pale dans un tube en aluminium
percé par un trou latéral de diametre 0,6 mm. Cette instrumentation induit la présence d’une
cavité entre le microphone et le bout du tube métallique, agissant comme un résonateur de
Helmholtz excité par la couche limite turbulente. L’effet de cette cavité sur la réponse du
microphone sera étudiée au paragraphe suivant consacré a la calibration des capteurs. Le
terme capteur dans la suite s’appliquera au microphone inséré dans le tube métallique, donc
en présence de la cavité percée. Les détails sur la géométrie du capteur se trouvent sur la
figure 3.4.

FiG. 3.3: Photos des microphones FG-3329-P07 utilisés pour la mesure des fluctuations de
pression en paroi.

Les microphones sont organisés en deux réseaux de six capteurs chacun (cf. figures 3.5
et 3.6). Pour des raisons pratiques, chaque réseau de capteurs est implanté sur une pale
différente. Le premier réseau est disposé en milieu de pale tandis que le second est plus proche
de la téte de pale (r; = 270 mm et 7o = 357 mm). Les capteurs alignés selon 'envergure (1 a
4 et A a D) permettent la construction d’une échelle de cohérence transversale tandis que les
capteurs alignés selon la corde fournissent la vitesse de convection des structures turbulentes
a I'aide d’un post-traitement approprié. Un soin particulier a été appliqué au choix de la dis-
tance des capteurs au bord de fuite. D’un co6té, la mesure du champ de pression incident ne

doit pas étre affectée par le processus de diffraction se produisant au bord de fuite ; de 'autre,
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Tube en aluminium
Extrados

0, 6<_r'nm Extrados

g —

2,6m

Bord de fuite

Pale Microphone

Trou de Microphone

F1G. 3.4: Schémas de I'implantation des capteurs dans la pale.

elle doit caractériser les propriétés statistiques de la turbulence passant au droit du bord de
fuite. En suivant les recommandations de Ffowcs-Williams & Hall [17] et de Brooks & Hodg-
son [19], la distance du capteur au bord de fuite doit étre supérieure a la longueur d’onde
aérodynamique considérée. Elle peut étre supérieure si les fluctuations de pression pariétale
sont statistiquement homogenes prés du bord de fuite. Ici les capteurs les plus proches sont
a 10 mm du bord de fuite, correspondant a la longueur d’onde aérodynamique a 1700 Hz a
un rayon r; = 270 mm, pour la vitesse de rotation nominale. En téte de pale, cette distance

correspond a la longueur d’onde pour une fréquence de 2200 Hz.

Réseau a mi-envergure Réseau en téte de pale

Fi1G. 3.5: Schéma de la disposition des capteurs sur la pale.

3.1.3 Description de la chaine d’acquisition

Une fois la pale instrumentée avec les capteurs de pression instationnaire, la question de la
transmission des données mesurées vers ’analyseur se pose. En effet, il faut alors transmettre
une information tournante vers un analyseur fixe. L’estimation du débit d’informations a
transmettre ou a enregistrer a amené & écarter les solutions basées sur des technologies sans

fil. L’utilisation d’un collecteur tournant a donc été privilégiée. Le collecteur tournant choisi,

Vers le collecteur tournant
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FiG. 3.6: Géométrie du ventilateur et instrumentation des capteurs dans chacune des pales

fourni par Label, possede 16 voies. La mise en rotation de la partie tournante du collecteur
ainsi que l'atténuation des vibrations sont assurées par un accouplement souple. Le montage

est présenté sur la figure 3.7.

Pales tournantes
instrumentees

Collecteur
tournant

Fic. 3.7: Montage expérimental présentant le collecteur tournant.

3.1.4 Calibration des capteurs

La technologie des capteurs, c’est-a-dire 'implantation dans un tube présentant une ca-
vité, amene a se poser la question de la réponse d’un tel capteur sous une excitation hy-
drodynamique. Une premiere étude a donc été menée sur une plaque plane spécifiquement
instrumentée. Un capteur identique a ceux décrits dans le paragraphe précédent, est intégré

a la plaque en résine, au co6té d’un microphone de référence Briiel & Kjaer 1/4”. La plaque
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est ensuite insérée dans la paroi d’une soufllerie basse-vitesse, les capteurs mesurant alors
les fluctuations de pression dans la couche limite (cf. figure 3.8). En hautes fréquences, une
atténuation liée & 'intégration spatiale du microphone B&K est prise en compte en utilisant
la correction de Corcos [11] avec un rayon équivalent [53] req = 0,62r)7 et une vitesse de
convection U, = 0,7U, ou U est la vitesse de 1’écoulement mesurée a ’aide d’un tube de
Pitot placé au milieu de la soufflerie et rj; le rayon réel du microphone. Une premiere étude
a faible vitesse (20 m/s< U < 30 m/s) a montré un bon accord entre le spectre fourni par
le microphone de référence et le capteur, en dehors d’'une bosse sur le spectre mesuré par le
capteur autour de 6 kHz. La bosse est attribuée a la cavité agissant comme un résonateur de
Helmholtz excité par la couche limite turbulente. Une campagne de tests complémentaires
a été menée dans laquelle une marche descendante située en amont des capteurs (environ
10 cm) assure des niveaux plus élevés d’excitation (cf. figure 3.8). Les résultats montrent un

comportement non linéaire du capteur et motivent une étude plus complete.

U

=

B&K 1/4” Capteur Knowles
Marche descendante
B&K1/4”
Capteur Knowles
(a) Schéma d’ensemble (b) Coupe A-A

Fic. 3.8: Montage expérimental utilisé pour étudier le comportement des capteurs. Plaque
plane instrumentée avec un capteur et un microphone de référence.

Les fluctuations de pression mesurées par le microphone de référence et le capteur sont
présentées respectivement sur les figures 3.9a et 3.9b. Sur le spectre mesuré par le cap-
teur, on remarque que la fréquence de résonance du résonateur de Helmholtz augmente avec
la vitesse de ’écoulement. Une étude de la fréquence de résonance montre qu’elle évolue
linéairement avec la vitesse, comme le montre la figure 3.10. Blokhintsev en 1956 propose un
modele présentant une telle évolution pour des résonateurs excités par un écoulement [15].
Par ailleurs, la forme du spectre de pression pariétale mesurée par le capteur ainsi que la dimi-
nution de niveau en basses fréquences lorsque la vitesse augmente ne correspondent pas aux
évolutions mesurées par le microphone de référence. Le niveau a basses fréquences est donc
clairement sous-estimé par le capteur. Le signal temporel, non présenté ici, fait apparaitre
une saturation. En conséquence de ce comportement non linéaire, la fonction de transfert de
la figure 3.12, définie comme la différence des DSP mesurées d’une part par le microphone de

référence et d’autre part par le capteur, ne peut pas étre inversée. En effet, le capteur mesure
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des niveaux tres proches entre 500 Hz et 1200 Hz pour différentes vitesses d’excitation. Il est
alors impossible de définir la fonction de réponse a utiliser afin de revenir au niveau réel de
la pression en paroi. L’erreur alors commise approcherait les 10 dB, ce qui est incompatible
avec le niveau de précision requis. Il est donc obligatoire d’effectuer les mesures des spectres
de pression en paroi en dessous des niveaux d’excitation de saturation. Il est & noter que
cette remarque s’applique aux niveaux spectraux mais que les phases des interspectres ainsi
que les cohérences entre les signaux ne semblent pas affectés par ces effets non-linéaires. Ce
résultat est surprenant puisque la cohérence mesure un lien de linéarité entre deux signaux.
Cependant, si le premier signal subit les mémes effets de non linéarité que le deuxieme signal,
la cohérence entre les deux signaux peut étre identique a la cohérence des signaux non affectés
par la non linéarité. A ce sujet, ’annexe E montre que dans une certaine mesure la cohérence

entre deux signaux est identique a la cohérence entre ces mémes signaux écrétés.
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(a) B&K 1/4" (b) Capteur

F1G. 3.9: Spectres de pression pariétale mesurés par le microphone de référence (a) et le
capteur étudié (b). Les spectres mesurés par le microphone B&K 1/4” sont présentés bruts
(——) et corrigés des effets d’intégration spatiale (—).

o

RN 00 0 O = b0 o s Ot
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Fia. 3.10: Evolution linéaire de la fréquence de résonance de Helmholtz avec la vitesse ex-

terne de I’écoulement. Les symboles correspondent aux résultats expérimentaux tandis que

les pointillés correspondent a la régression linéaire.

Fréquence de résonance (kH2)
QL UL Ut Oy OO O O O O

Le spectre de pression en paroi mesuré sur un capteur du réseau en milieu de pale, avec
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Fi1c. 3.11: Fonction de transfert des capteurs définie comme la différence entre le spectre
mesuré par le microphone de référence et le capteur.

une vitesse de rotation N = 600 tr/min, est similaire en niveau et en gabarit au spectre
mesuré par le capteur sur la plaque plane en paroi de soufllerie lorsque la vitesse est fixée
a 32,8 m/s. Or, la mesure effectuée a cette vitesse a montré une saturation du capteur. Il
est donc probable que la mesure effectuée sur la pale & 600 tr/min soit également saturée.
Afin d’éviter ce probleme, une procédure a été mise en ceuvre pour obtenir les spectres de
pression pariétale a la vitesse nominale. La vitesse de rotation est réduite jusqu’a une valeur
pour laquelle les capteurs retrouvent un comportement linéaire. Le spectre est ensuite rendu
sans dimension avec les variables externes de la couche limite, a savoir la vitesse tangentielle
Uy = Qr et I'épaisseur de déplacement de la couche limite 6*. En absence de saturation et sous
I’hypothese d’écoulements auto-similaires, les spectres sans dimension doivent étre confondus.
IIs sont alors transposés a une vitesse plus élevée pour laquelle la mesure directe n’est pas
fiable. L’épaisseur de déplacement est déduite de la loi de vitesse en puissance 1/7°¢ qui
conduit & la formule classique 6* = 0,0477 ¢ Re 1/ (cf. par exemple Schlichting [112] page
599), ot R, est le nombre de Reynolds basé sur la corde c¢ et la vitesse tangentielle Uy. Le
spectre non-dimensionnel s’écrit :

d,, = q;ppf% : (3.1)

0 U

En parallele de cette procédure, les capteurs sont étalonnés en utilisant le systeme décrit
en annexe B. Ainsi, une fonction de transfert est établie pour chacun des capteurs, pour un
faible niveau d’excitation en-deca de la saturation. La réponse du capteur est plate sur la
partie basse-fréquence du spectre (100-2000 Hz) et est affectée par la cavité agissant comme
un résonateur de Helmholtz a plus hautes fréquences. La fonction de réponse ainsi définie
permet de corriger une partie des effets du résonateur en prenant en compte la résonance
a une fréquence et un niveau différents en fonction du capteur considéré. Les fonctions de
réponse pour chacun des capteurs sont présentées sur la figure 3.12. Les capteurs 6 et F y

semblent défectueux.

La procédure décrite ci-dessus demande une validation. Celle-ci est effectuée sur le cap-
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Fi1G. 3.12: Fonctions de réponse des capteurs.

teur 1, issu du réseau en milieu de pale. L’évolution du spectre de pression pariétale en
fonction de la vitesse est présentée sur la figure 3.13 pour six vitesses de rotation comprises
entre 200 tr/min et 594 tr/min. On y retrouve le comportement déja observé sur la plaque
plane en soufflerie, a savoir une atténuation des basses fréquences. En tragant les mémes
spectres sous forme non-dimensionnelle, c¢’est-a-dire &)pp en fonction du nombre de Strouhal
St = wd* /Uy, les courbes doivent se confondre. Pour les trois vitesses de rotation les plus
élevées, les signaux temporels montrent une saturation qui se traduit par une atténuation du
niveau spectral en basses fréquences (St < 0,8) sur la figure 3.14. Pour les trois vitesses de
rotation les plus faibles, la différence entre les spectres pour 0,01 < St < 3 n’excede pas 2 dB.
L’utilisation de cette procédure est donc justifiée. Dans la suite, les spectres seront mesurés
a 200 tr/min, puis rendus non-dimensionnels & I’aide de I’'Eq. (3.1). Ils seront ensuite extra-
polés a 600 tr/min a laide de la méme équation. Les résultats sont présentés au paragraphe

suivant.

3.2 Statistique des pressions instationnaires de paroi

Les capteurs embarqués sont utilisés pour enregistrer la statistique de pression en paroi,
décrite par les spectres, la vitesse de convection longitudinale et une longueur de cohérence

transversale.

3.2.1 Pression pariétale

Les capteurs disposés sur I'extrados de la pale au niveau du bord de fuite, d’une part & mi-
envergure et d’autre part pres de la téte de pale, fournissent les spectres de pression fluctuante
présentés sur les figures 3.15 et 3.16, en utilisant la procédure décrite au paragraphe précédent.
Les résultats ne sont présentés que pour la configuration calée a By = 30°, les spectres pour

la configuration avec un calage §; = 20° étant similaires & ceux présentés.
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Fic. 3.13: Effet de la vitesse de rotation sur la mesure spectrale de la pression pariétale.
Résultats présentés sous forme dimensionnelle.

Les spectres mesurés par les capteurs en milieu de pale sont semblables et montrent
I’homogénéité de la turbulence (figure 3.15). Cette similarité donne une confiance relative dans
les fonctions de transfert obtenues lors de I’étalonnage des capteurs. On observe la présence
de trois pentes sur ces spectres : la premieére pente (f *1) correspond aux grandes structures,
une deuxieme (f~7/3) est relative aux tourbillons de taille intermédiaire et une derniere (f~°)
aux plus petites échelles. Une étude plus approfondie est menée sur les pentes des spectres
de pression au chapitre 5. Nous pouvons cependant déja noter que la premiere pente est
relative a une zone dite de recoupement. Cette zone délimite les fréquences pour lesquelles il
est possible de rendre les spectres universels & la fois par un adimensionnement utilisant les
variables internes de la couche limite mais également avec les variables externes. Cette zone
fréquentielle est liée a D'activité de la turbulence dans la zone ou la loi logarithmique de la
couche limite turbulente s’applique. Sa taille dépend du nombre de Reynolds de ’écoulement
considéré. Plus le nombre de Reynolds est élevé, plus la zone ou cette loi s’applique est
étendue dans le domaine fréquentiel. Cette loi a été justifiée théoriquement par Bradshaw [18]
et observée expérimentalement, notamment par McGrath & Simpson [34]. La deuxiéme pente
a été obtenue par Monin & Yaglom [$7] dans une étude théorique de la turbulence localement
isotrope. La derniére pente a été reconnue par Blake [11] (page 527) comme caractéristique du
comportement de la turbulence dans la sous couche visqueuse de la couche limite, c’est-a-dire
trés proche de la paroi. Elle a été observée expérimentalement par Gravante et al. [60] et
McGrath & Simpson [34] ainsi que numériquement par un calcul direct (DNS) dans un canal
avec un gradient de pression adverse [96]. Les spectres mesurés en milieu de pale reprennent
donc de nombreuses caractéristiques des spectres mesurés en paroi pour des écoulements

bidimensionnels.
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Fi1c. 3.14: Effet de la vitesse de rotation sur la mesure spectrale de la pression pariétale.
Résultats présentés sous forme non-dimensionnelle.

Les mesures effectuées sur le réseau externe, situé a une trentaine de millimetres de la téte
de pale, montre une plus grande dispersion dans les spectres, attribuée a une non-homogénéité
de la statistique de pression pariétale (cf. figure 3.16). De plus, les pentes obtenues pour ces
spectres sont fortement différentes de celles observées sur le réseau interne. Un redressement
du spectre en moyennes fréquences a également été observé par Goody & Simpson [63] dans
le cas d’un écoulement tri-dimensionnel. Ces résultats nous laissent supposer la présence
d’un écoulement tri-dimensionnel lié a un possible tourbillon marginal, expliquant la non-
homogénéité de la turbulence et les pentes des spectres différentes de celles des écoulement

bi-dimensionnels.

3.2.2 Vitesse de convection

La pente de la phase de I'interspectre entre deux signaux ¢ et j ¢;_; permet de déterminer
la vitesse de convection des structures turbulentes, connaissant la distance séparant les cap-
teurs i et j. Le réseau de capteurs permet d’une part de déterminer la vitesse longitudinale (cf.
figure 3.17) mais également d’avoir une information sur la présence d’un écoulement radial
(cf. figure 3.18). L’écoulement semble faiblement radial en milieu de pale, mais I’écoulement
tri-dimensionnel en téte de pale présente une forte composante radiale au calage 5; = 30°.
La faible composante radiale en milieu de pale est un résultat important pour ’applica-
tion future du modele analytique, puisque celui-ci suppose un écoulement orienté selon la
corde. La différence observée au niveau de la téte de pale entre les deux calages, a la fois
sur la composante longitudinale mais également sur la composante radiale, est un indicateur
supplémentaire de la différence de comportement de I’écoulement tri-dimensionnel en téte de

pale.
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F1G. 3.15: DSP de pression pariétale transposée a 600 tr/min & partir de mesures & 200 tr/min.
Milieu de pale, g; = 30°.

3.2.3 Cohérence transversale

La cohérence transversale est observée en fonction de la distance des capteurs. Les deux
réseaux de capteurs et les deux angles de calage fournissent quatre configurations. Le modele
de Corcos ne permet pas de reproduire le comportement aux basses fréquences (cf. figure 3.19).
La cohérence y décroit tandis que le modele prédit une croissance en basses fréquences jusqu’a
une valeur infinie pour une fréquence nulle. La décroissance en basses fréquences est une ma-
nifestation de la dimension finie de la couche limite. En effet, la taille des tourbillons contenus
dans la couche limite est forcément limitée par son épaisseur. En supposant une épaisseur
6 = 4 cm, importante du fait de la cambrure au bord de fuite, et une vitesse de convection
U. = 12,7 m/s, on obtient fy,;, = 320 Hz comme fréquence minimale pour caractériser des
phénomenes contenus dans la couche limite. Le modele de Chase [33] constitue une alternative
pour prendre en compte une décroissance de la cohérence aux basses fréquences. Toutefois,
les nombreuses constantes inhérentes a ce modele le rendent difficile a utiliser en pratique.
Citons les travaux de Bonamy [17] qui, & I’aide d’une étude expérimentale approfondie autour
d’un profil NACA 0012, a proposé un jeu de constantes pour le modele complet de Chase.

Le modele de Corcos présente toutefois un intérét en hautes fréquences, lorsque la cohérence
réelle ne peut étre mesurée du fait du bruit électronique. Le modele de Corcos permet alors
de conserver une décroissance de la cohérence avec la fréquence.

Il semble donc intéressant d’obtenir une longueur de cohérence a partir des résultats
expérimentaux aux basses fréquences et du modele de Corcos aux hautes fréquences. Ainsi,
entre 100 Hz et 800 Hz, les données expérimentales sont utilisées. Entre 1200 Hz et 10 kHz, le
modele de Corcos est retenu. Finalement, une fonction d’interpolation permet une transition

progressive de la zone des basses fréquences a la zone des hautes fréquences. Ce modele sera
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Ue (m/s) | a=U/U; | be
B, = 30° Milieu de pale 12.7 1.34 1.56
t Téte de pale 24 0.93 0.9
B, = 20° Milieu de pale 12.7 1.34 1.49
t Téte de pale 14 1.6 1.84

TaB. 3.2: Vitesse de convection et parametres du modele de Corcos.

appelé dans la suite modele ad hoc de cohérence.

Les résultats expérimentaux montrent une différence notable sur les cohérences mesurées
en milieu ou en téte de pale, et ce pour les deux angles de calage étudiés. Ce résultat est
confirmé par la comparaison des longueurs de cohérence transversale [,, obtenues a partir du
modele ad hoc (cf. figure 3.20). L’augmentation de la cohérence transverse en téte de pale
est attribuée a un écoulement tri-dimensionnel. Nous pouvons également noter la similitude
des courbes, non dépendantes du calage de la pale, pour le réseau en milieu de pale tandis
que pour le réseau en téte de pale, ’'angle de calage semble influer fortement sur la cohérence

transversale de la pression pariétale.

3.3 Pression acoustique en champ lointain

Le montage expérimental décrit sur la figure 3.2 permet ’étude du rayonnement acous-
tique du ventilateur. Cette étude est réalisée dans une chambre anéchoique, avec un micro-
phone placé a Ry = 1,7 m du centre du ventilateur. Ce montage est utilisé afin d’étudier
I’évolution du rayonnement acoustique avec la vitesse de rotation. Nous présentons ensuite

des cartographies représentatives de la directivité du mécanisme étudié. Finalement, une
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F1G. 3.20: Longueur de cohérence transversale [, calculée a partir du modele ad hoc et des
valeurs du tableau 3.2. En basses fréquences, le modele ad hoc suit les résultats expérimentaux
(—) et en hautes fréquences, le modele de Corcos (— — —).

étude plus approfondie présente les résultats sous une forme spectrale, pour une meilleure

comparaison des effets de I'angle de calage.

3.3.1 Effet de la vitesse de rotation

En s’appuyant sur I'analogie acoustique, un dipdle rayonne une intensité sonore globale
proportionnelle & la puissance 6 de la vitesse de ’écoulement. Ainsi il est possible d’obtenir
une loi d’évolution de la DSP de pression en fonction du nombre de Strouhal basé sur la
vitesse et la corde (St = fc/U). Plusieurs résultats expérimentaux [90, 98] sur des profils
placés en écoulement faiblement turbulent suggerent des lois d’évolution en U", avec n variant
entre 4 et 5. Nous pouvons également rappeler les travaux de Brooks & Hodgson [19] et de
Schlinker & Amiet [113] qui obtiennent des évolutions en puissance 5 de la vitesse. La loi en
U® correspond & un profil acoustiquement compact. Les écarts par rapport a cette évolution
dénotent alors un profil non compact aux fréquences étudiées. Des valeurs similaires pour n
ont été obtenues par Stephens & Morris [ 18] pour différents points de fonctionnement d’un
rotor en conduit. Les DSP de pression acoustique en champ lointain mesurées dans le plan
de rotation du ventilateur (© = 90°) sont présentées pour 7 vitesses de rotation N entre

400 tr/min et 1000 tr/min sur la figure 3.21. Un normalisation par N° permet d’obtenir un

spectre universel.

3.3.2 Effet de ’angle de calage

La figure 3.22 met en évidence une bosse entre 800 Hz et 3500 Hz sur le spectre du bruit

rayonné par le ventilateur calé a 20°. Puisque les spectres de pression en paroi ont presque
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FiG. 3.21: Effet de la vitesse de rotation sur la pression acoustique rayonnée dans le plan de
rotation.

la méme forme pour les deux configurations, une source de rayonnement acoustique qui ne
serait pas directement liée aux couches limites est recherchée. La formation possible d’un
échappement tourbillonnaire s’effectuant pour un nombre de Strouhal St = fh/U; = 0,2,
basé sur ’épaisseur du bord de fuite h et la vitesse tangentielle Uy, est une premiere hypothese.
En effet, Schlinker & Amiet expliquent le niveau plus élevé en hautes fréquences sur le spectre
de la figure 29 du rapport [I 13] par la présence de ce mécanisme. Ici, en prenant une épaisseur
du bord de fuite de la pale de 2 mm, la bande de fréquences sur laquelle le mécanisme peut
se produire s’étend de 975 Hz a 2500 Hz, ce qui correspond aux fréquences de la bosse dans
le spectre. Pour confirmer cette hypothese, des extensions souples d’une épaisseur nulle ont
été adjoints au bord de fuite de la pale. Le bruit alors mesuré étant identique, avec ou sans
I’extension au bord de fuite, 'hypothese d’un échappement tourbillonnaire ne semble pas
expliquer la présence de la bosse.

Des instabilités comme les ondes de Tollmien-Schlichting sont également des sources pos-
sibles de rayonnement acoustique sur des profils ou des rotors [3, 80, ]. Cette hypothese a
été infirmée en forcant la transition de la couche limite a ’aide de bandes rugueuses placées
sur toute ’envergure pour trois positions le long de la corde, sur ’extrados et I'intrados. Cette
manipulation n’a pas modifié le bruit rayonné par le ventilateur.

Finalement, une modification de la géométrie de la téte de pale entraine une variation
du bruit mesuré. La présence d’un tourbillon marginal en téte de pale responsable d’un
mécanisme de bruit additionnel est alors suggéré, d’autant plus qu’il a été observé et modélisé
sur des profils par Brooks, Pope & Marcolini [20] et sur des rotors par George & Chou [51].
Des visualisations a ’aide de plumes d’autruche disposées le long de la section d’extrémité
de pale montrent que le comportement du tourbillon d’extrémité est modifié avec ’angle de
calage (cf. figure 3.23). Pour un angle de 20°, le tourbillon leche la paroi sur les trois quarts
de la corde, tandis que pour FB; = 30°, il se détache de la pale sur le premier quart de la

corde. Cette différence de comportement explique les différences entre les deux configurations
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observées sur les vitesses de convection (cf. figure 3.17) et les cohérences transversales (cf.
figure 3.19) du réseau en téte de pale. Bien que nous n’ayons pas validé de modele de bruit
de tourbillon, la bosse observée sur le spectre de pression acoustique a 20° est attribuée a ce
mécanisme. Cette hypothese est confirmée par une derniére expérience, consistant a ajouter
une ailette souple et fine, appelée winglet, en téte de pale au niveau du bord d’attaque. Ce
winglet horizontal a pour effet d’obliger le tourbillon & se détacher de la pale, sans incidence
notable sur l'efficacité aérodynamique du ventilateur. En conséquence, la bosse sur le spectre

est réduite, comme le montre la courbe noire sur la figure 3.22.
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Fic. 3.22: Effet de 'angle de calage sur la DSP de pression acoustique dans le plan du
ventilateur.

3.3.3 Mesures de directivité

L’unique différence entre un premier observateur placé en (Rp;©) et un second placé
en (Rp;—0©) est liée au sens de rotation du ventilateur. Mais, en considérant un niveau
de puissance moyenné, le bruit pergu par les deux observateurs doit étre identique. Cette
symétrie entre les spectres en © et en —0 est visible sur les diagrammes de directivité de la
figure 3.24. La DSP de pression acoustique y est représentée en fonction de 'angle d’écoute
et de la fréquence. Les mesures sont corrigées du bruit de fond, et lorsque I’écart entre le
bruit de fond et la mesure est inférieur a 6 dB, un point blanc est ajouté sur le diagramme de
directivité. La symétrie par rapport a 'axe © = 0° est observée, sauf pour la configuration
G = 20° en hautes fréquences, ou le niveau semble s’étre artificiellement relevé pour © < 0.
Ces résultats montrent que la configuration 3; = 20° est bien plus bruyante sur une large
bande de fréquences (500 Hz< f < 2500 Hz).

L’effet du winglet sur le rayonnement acoustique, déja observé sur le spectre mesuré dans

le plan du ventilateur, est également notable sur le diagramme de directivité.
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F1a. 3.23: Visualisation a ’aide de plumes d’autruche du tourbillon marginal en téte de pale.

3.4 Conclusion

Les pales d’un ventilateur axial ont été instrumentées afin de mesurer la statistique des
fluctuations de pression générées par la couche limite turbulente en amont du bord de fuite.
Des difficultés liées a la technologie d’implantation des capteurs ont amené a la mise en
ceuvre d’'une méthodologie spécifique pour ’étalonnage. Deux réseaux de capteurs ont ainsi
été insérés, en milieu et en téte de pale, chacun donnant acces au spectre de la pression, a la
cohérence transversale ainsi qu’a la vitesse de convection des structures turbulentes le long
de la corde de la pale. Une mesure de directivité effectuée en chambre anéchoique complete la
base de données. La modification du calage des pales a fait apparaitre une nouvelle source de
bruit. Il a été démontré a I'aide de visualisations et d’une modification de la géométrie de la

téte de pale que ce nouveau mécanisme est lié a la structuration du tourbillon d’extrémité.
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Fic. 3.24: Diagramme de directivité dans un plan contenant I’axe de rotation du ventilateur
(axe & © = 0°). Les niveaux représentent la DSP de pression acoustique en dB/Hz (ref.
2.107° Pa). Les mesures sont corrigées du bruit de fond.
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Chapitre 4

Application des théories de profil

mince aux pales en rotation

4.1 Motivations et hypotheses

L’objectif est a présent d’adapter les modeles développés pour des profils fixes & des pales
en rotation. Ce travail est motivé par les résultats encourageants obtenus d’une part par
Paterson & Amiet [101] pour 'impact d’une turbulence incidente et d’autre part par Schlin-
ker & Amiet [113] pour le bruit de bord de fuite. Le travail effectué par Paterson & Amiet
a permis de valider le modele analytique pour le premier mécanisme. Concernant les travaux
effectués sur le bruit de bord de fuite, trop d’hypotheses concernant les données d’entrée ont
di étre formulées. Notre étude se focalisera donc sur ce mécanisme, bien que la méthodologie
présentée dans ce chapitre puisse s’appliquer également au bruit d’impact de turbulence.

La pale considérée est découpée en trongons de forme rectangulaire. Chaque trongon est
indépendant des troncons voisins, ce qui suppose qu’il soit de taille supérieure a la longueur
de cohérence transversale de la turbulence. De plus, la couche limite turbulente a I'origine
du bruit est générée sur chaque pale indépendamment des pales adjacentes. Le mécanisme
est donc décorrélé de pale a pale et le bruit total correspond a la somme des contributions
de chacune des pales. En ce sens, le modele pour le bruit de bord de fuite est plus simple a
développer que le modele pour 'impact de turbulence ol une fonction de corrélation entre
les pales est & définir, puisqu’un tourbillon donné peut interagir avec plusieurs pales. L’effet
de la rotation est étudié par Paterson & Amiet en reprenant la formulation de Lowson [%1]

pour le champ de pression généré par un dipole de force F' en mouvement non uniforme :

B 7 oF N F oM, (4.1)
p= Ameor(1 — My,)? ot 1-M, Ot v ’ '
—r/co

ou 7 est le vecteur distance entre la source et l'observateur et M, est la composante du

nombre de Mach dans la direction 7 de 'observateur. Le second terme dans 1’accolade est
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négligeable lorsque la pulsation w est au moins d’un ordre de grandeur supérieur a la vitesse
de rotation et que M,, << 1. Sous ces deux conditions, il est possible de décomposer le
mouvement circulaire en une multitude de mouvements rectilignes et d’appliquer les résultats

du profil en mouvement rectiligne uniforme, moyennant quelques adaptations.

Le bruit rayonné est ici modélisé avec une approche spectrale. Ainsi, nous considérons un
spectre moyenné sur toutes les positions azimutales prises par le troncon de pale. La position
relative entre la source et l'observateur est fonction de la position angulaire du troncon.
De plus, cette moyenne est pondérée afin de considérer les différents temps retardés. Cette
pondération est donnée par le facteur Doppler. Si la fréquence d’émission de la source est
notée w, et la fréquence entendue par 'observateur w, le facteur de pondération lors de la

moyenne azimutale s’écrit w,/w. Le calcul de ce facteur est détaillé ci-dessous.

4.2 Expression du facteur Doppler

Nous cherchons a déterminer le facteur Doppler reliant la fréquence d’émission w, et la
fréquence pergue par un observateur w. Du fait du mouvement relatif entre la source et I’obser-
vateur, il existe un décalage en fréquence défini par le facteur Doppler que nous déterminons
ci-dessous. Le probleme considéré est assez proche de celui traité par Schlinker & Amiet [113].
Un trongon de pale de ventilateur tourne autour de I'axe Z (voir la figure 4.1) avec une vi-
tesse de rotation € telle que Qt = W. Ce ventilateur est également placé dans un écoulement
axial de vitesse U,. L’observateur fixe est placé a une distance Ry du centre de rotation du
ventilateur et en dehors du flux créé par la vitesse axiale. Par symétrie de révolution du
probleme et pour simplifier les notations, ’observateur est placé dans le plan ()Z' ,Z), sans

perte de généralité.

Différents nombres de Mach sont alors définis :

M;
M, = U.,/co, lenombre de Mach axial.

Qr/co, le nombre de Mach tangentiel ;

i, j et k représentent les vecteurs unitaires des axes X, Y et Z respectivement.

11 est tout d’abord nécessaire de calculer les temps et positions retardés. A ¢ = 0, un mar-
queur est virtuellement placé au niveau de la source acoustique, c’est-a-dire sur le trongon de
pale. A t =T, 'observateur entend le son émis a ¢t = 0. Le déplacement effectué par le mar-
queur est alors noté z,. L’observateur est repéré par x5 = Ro(sin O1 + cos @l%) L’observateur

7N . e . , —>
est placé a une distance r, de la position du point source au temps retardé =y :

r2 = (Rysin© — )2 + y2 4+ (Rpcos © — z,)%
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YA

Fia. 4.1: Reperes et notations utilisés pour le calcul du facteur Doppler

On a de plus T, = r./cq et T3 = (0;0; M.r.). La résolution de I’équation ci-dessus fournit :

Ro 22
o= am <MZ cos© + m) . (42)

La fréquence entendue par I'observateur w est reliée a la fréquence émise w, par le facteur

Doppler :
M,.08
Yo Y (4.3)
We 1—-M,..0S

— -2 N
ot 0S = 925 et M, est le nombre de Mach de la source relatif a 1’écoulement :

|OS

= M; (— sin Wi + cos \Ilj) ,
= —M;sinWi+ M, cosVj — M.k,
= (z—as)i+(y—ys)j+ (2 — 2k,

_ iy (Z—Mz> i
Te Te

Finalement, le facteur Doppler s’exprime par :

SR

w 14 — Mz sin ¥
We re(l — M2) + MyxsinW + M,z
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Ce dernier résultat se simplifie sous la forme suivante :

&:14_ M; sin W sin © (4.4)

w V1—M2sin?©

Il est alors utilisé dans la moyenne pondérée de toutes les positions angulaires occupées par

le troncon de pale :

_ 17 wo(9) g —
= 2 ) dW 4.
SPP( x 7w) A1 /0 w Spp( y,w )d ( 5)

SI‘,I;,(?, we) est fourni par la formule (2.22) ol 4 correspond aux coordonnées de I'observateur

dans le repere du trongon de pale. La matrice de changement de repere est calculée ci-dessous.

4.3 Expression des coordonnées de I’observateur dans le repere

de la pale

Notons S la position de la source, située au niveau du bord de fuite pour le mécanisme
de bruit de bord de fuite. Les axes yi et y3 sont orientés respectivement selon la corde et
I’envergure. L’axe g3 est orienté de fagon a obtenir un repere orthonormé direct. Le modele
analytique d’Amiet fait I’hypothese d’un segment de plaque plane dont le point S est situé
a mi-envergure au bord de fuite. Il s’agit alors d’exprimer les coordonnées de ’observateur
fixe, noté O, dans le repere tournant de la pale (S;yi;y2; y3). Dans ce but, différents repéres
sont définis.

Le repere fixe (C; X ; 17; A ) est le repere de référence permettant de définir la rotation de
la pale. Le repere (C; U ; ‘7; W) est lié au troncon. L’axe U est porté par le rayon passant par
le milieu S du bord de fuite du trongon (cf. figure 4.2). Le passage du repere fixe au repere

mobile se fait a ’aide de la transformation :

U X
V | =Muvw-xvzy| Y |,
w Z

ou Mvw_xyz) est la matrice de passage :

cos(¥) sin(¥) 0
M(UVW—>XYZ) = — sin(\I/) COS(\I/) 0
0 0 1

A partir de ce point S, 'orientation du bord de fuite est définie par I’angle ¢, appelé angle
de dévers. Il définit I'inclinaison du bord de fuite dans le plan normal a I'axe de rotation et
correspond a l’angle formé par 'axe (S5, U ) et la projection dans le plan de rotation de la

tangente au bord de fuite en ce point S. Un nouveau repere (S; «; ¥; @) est alors construit. Le
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e
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passage du repere (S;U;V; W) au repere (S;u; U; W) est réalisé par la matrice de passage :

cos(¢) sin(¢) O
M(uvaUVW) = - SID(C) COS(C) 0
0 0 1

Une nouvelle rotation autour de 1’axe (S; ) est nécessaire pour obtenir le repere (S;n; i; p).

La matrice de passage, conforme a la figure 4.2, s’exprime par :

0 —cos(B) —sin(f)
M(mnp—»uvw) = 1 0 0
0 —sin(B) cos(f)

L’angle 3 ainsi défini est ’angle complémentaire de I’angle de calage de la pale. Il est variable
le long du rayon r, afin d’adapter le profil au triangle des vitesses. La figure 4.3 illustre
ce propos. Pour r; < ro, la vitesse axiale U, est constante tandis que la vitesse tangentielle
Qry; < Qrq. L’angle [ est donc plus grand en pied de pale qu’en téte de pale (cf. figure 4.4 pour
une illustration de ce résultat sur une soufflante de turbomachines). Lorsque 5 = 90°, la corde

du trongon de pale est alignée avec la vitesse axiale. Une derniere rotation autour de I’axe
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(S;m) définit angle d’inclinaison 6; et le repere (S;yi; y2;y3), utilisé dans la formule (4.5)
pour exprimer les coordonnées de I’observateur dans le repere tournant. La matrice de passage

est exprimée par la relation :

1 0 0
M(y1y2y3~>mnp) = 0 COS(Q;’) SIH(GZ)
0 —sin(f;) cos(6;)

Vs

e

Fi1G. 4.3: Relation entre le triangle des vitesses et 'angle .

La position de I'observateur O dans le repere (S;yi;y2;y3) s’exprime par la relation de
Chasles :

— —_— —
SO = SC+CO

- Ropsin©
= Myyays—uvw) 0 + My yays—xY2) 0 , (4.6)
Rycos©
ol
M(ywzysHUVW) = M(ylyzygamnp)M(mnpﬂuvw)M(uvaUVW)7
M (viyeys—XYZ) — M (y1y2y3—mnp) M (mnp—uvw) M (vvw—UVW) M (UVW—=XY Z)-

4.4 Application a un ventilateur axial

Le modele présenté précédemment est mis en ceuvre afin de prédire le bruit rayonné par le
ventilateur axial étudié au chapitre 3, a I’aide des données d’entrée expérimentales obtenues
par les réseaux de capteurs embarqués. Puisque le modele en rotation est une extension du
modele en profils fixes, 'effet des rafales subcritiques et de la correction de bord d’attaque,
déja observé en basses fréquences au chapitre 2 est étudié dans son application a un ventilateur

axial. De plus, le découpage de la pale amene a considérer des troncons dont 1’allongement,
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Fi1ag. 4.4: Turboréacteur CFM56. La soufflante possede un angle § important en pied de
pale qui diminue a mesure que 1’on s’éloigne du moyeu, conformément a I’explication fournie
figure 4.3 (publié avec la permission de Snecma, groupe SAFRAN).

rapport de 'envergure sur la corde, est beaucoup plus faible que dans les applications sur
profils. Une attention particuliere est donc portée a l'effet du nombre de trongons et du

passage a la limite lorsque ’envergure est infinie.

4.4.1 Principe du calcul

Le calcul est effectué pour un nombre de troncons Ny proportionnel a 3. Pour chacun
des trongons, il est nécessaire de calculer S;};(?, we) & l'aide des formules de profils fixes. Le
vecteur y correspond aux coordonnées de I’observateur dans le repere lié au troncon pour
une position angulaire ¥. Pour chaque troncon, la vitesse de I’écoulement est assimilée a la
vitesse relative. Des mesures par fil chaud ayant mis en évidence la faible valeur de la vitesse
axiale, la vitesse relative est prise égale a la vitesse tangentielle. Le calcul nécessite toutefois
la connaissance de trois parametres d’entrée :

— la vitesse de convection U, ;

— la longueur de cohérence transversale ;

— le spectre de pression en paroi au bord de fuite ®,,.

Ces données d’entrée sont déterminées a l'aide des résultats expérimentaux présentés au
chapitre 3. Pour les 2V, /3 trongons les plus proches du moyeu, les données du réseau en
milieu de pale seront utilisées tandis que pour les Ny, /3 trongons en téte de pale les données
d’entrée seront déduites du réseau en téte de pale.

La vitesse de convection est obtenue & ’aide du parametre a = U/U, du tableau 3.2, en

prenant pour U la vitesse tangentielle définie au milieu de trongon. La longueur de cohérence
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est déduite du modele ad hoc développé au chapitre 3 en utilisant également les données du
tableau 3.2. Quant au spectre de pression en paroi pour le trongon considéré, il est déduit
a partir de la forme normalisée des spectres mesurés (Eq. (3.1)). Ces spectres sont ensuite

renormalisés en fonction de la corde et de la vitesse locales.

4.4.2 Contribution des rafales subcritiques

La figure 4.5 présente la contribution des différents types de rafales sur le bruit rayonné
en champ lointain pour quatre angles d’écoute. Le comportement semble identique quelque
soit 'angle d’écoute, a savoir que la contribution des rafales subcritiques est faible sur tout le
spectre. Elle est cependant notable en basses fréquences, de ’ordre de 1 dB pour f < 300 Hz,
soit kc < 0,7.

b ‘ \ :
2 50 Rafales subcritiques S 50 Rafales subcritiques
: - - -Rafal iti i - --Rafal iti
S 40r — EZ&Z: :ﬂggﬁfgﬂs&; supercritiques| 1 % 40 — s:fglgz :Egi:i‘iazqeieest supercritiques| |
2 &
o 307 IN 307
) )
% 20 = 20
g 10 & 10/
Z Z
) )
<_10 ‘ ©—-10 :
o 100 1000 10000 & 100 1000 10000
A Fréquence (Hz) a Fréquence (Hz2)
(a) © = 40° (b) © = 60°
L 50 w L 50 w
= R s = R pretiges
S 40+ — Rafales sugcritiquqes et supercritiques| i'j 40r —Rafales sugcriliquqes et supercritiques|
5] ]
= =
= 30r = 30r
) )
E 20 3 20 [ _
B 100 g 100
= 0Or = Or
o =N
[} )
~-10 : <_10 ‘
A, 100 1000 10000 A 100 1000 10000
A Fréquence (Hz) A Fréquence (H z)
(c) © = 90° (d) © = 120°

Fia. 4.5: Contributions des différents types de rafales. Ny, = 6.

4.4.3 Effet de la correction de bord d’attaque

L’effet de la correction de bord d’attaque est observé sur la figure 4.6. Prendre en compte
le caractere fini de la corde diminue le rayonnement acoustique de 'ordre de 1 dB pour les

basses fréquences f < 350 Hz, ce qui correspond au critére u < m/8 pour les bas nombres
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de Mach, défini au chapitre 2 comme étant la limite en dessous de laquelle la correction du
bord d’attaque devient sensible. Il est toutefois remarquable de noter que cet effet reste assez

limité dans 'application présente.
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FiG. 4.6: Contribution de la correction de bord d’attaque. Ny, = 6.

4.4.4 Effet du sinus cardinal et du nombre de trongons

Le modele analytique de prévision du bruit rayonné en champ lointain est basé sur un
découpage de la pale en trongons. Il est donc important d’effectuer une étude de I'impact du
nombre de troncons sur le niveau acoustique. En effet, la formulation utilisée jusqu’a présent
pour S;,I; est issue du modele complet, c’est-a-dire prenant en compte toutes les rafales (sub-
critiques et supercritiques), mais surtout supposant le caractére fini de I'envergure, marqué
par le sinus cardinal dans ’équation Eq. (2.22). Roger & Moreau [107] ont comparé pour un
profil cette formulation avec sa limite pour un grand allongement (Eq. (2.24)). Lorsque ’allon-
gement, rapport de 'envergure sur la corde, est inférieur a 3, les effets sont notables, pouvant
atteindre 3 dB lorsque l'allongement est inférieur a 1. Mais ce résultat s’applique pour des
profils isolés. Pour la présente application, la pale est découpée en trongons, qui sont ensuite
supposés en champ libre. Ce découpage induit une sous-estimation du niveau acoustique, les

troncons étant supposés isolés les uns des autres. Pour s’en convaincre, nous procédons a un
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test analytique simple sur un profil. Ce profil, de corde 10 cm et d’envergure 30 cm est placé
dans un écoulement uniforme de vitesse Uy = 20 m/s. La longueur de cohérence est déduite
d’un modele de Corcos avec b, = 1,4 et une vitesse de convection U, = 0, 8U. Le spectre de
pression en paroi est déduit du modele proposé par Schlinker & Amiet [113] sur la base des

résultats expérimentaux de Willmarth & Roos [122] :

1 2 g
D, (w) =2 ( ZpolU¢ i2.10_5F(@), (4.7)
2 Uy

avec
1

F(@)= (1+&+0.2170* + 0.005625") " ou @ = wd*/UL.
Le spectre en paroi Eq. (4.7) a été multiplié par un facteur 2 par rapport a la formulation
initiale du fait de la convention pour la DSP de pression exprimée sur les fréquences positives
uniquement.

L’observateur est placé dans le plan médian du profil & une distance de 2 m. Le premier
calcul consiste a estimer le rayonnement du profil en le divisant en 9 trongons sur lesquels le
modele est successivement appliqué et dont on somme ensuite les contributions. Le second
consiste a appliquer le modele du bruit de bord de fuite sur le profil entier. Pour chacun des
calculs, deux modeles sont testés : pour une envergure finie (formulation en sinus cardinal) et
pour une envergure infinie (formulation en Dirac). La figure 4.7 illustre les résultats obtenus.
Pour la formulation en sinus cardinal, la somme des contributions des 9 troncons n’est pas
équivalente a la formulation en sinus cardinal appliquée au profil complet. Pour la formulation
en Dirac, les deux courbes sont indistinctes. Ce résultat est fondamental et montre que pour
utiliser la formulation en sinus cardinal sur une pale en rotation, le découpage doit étre fait
de facon a obtenir un allongement supérieur & 3 pour chacun des trongons. Cet objectif
est difficilement conciliable avec une discrétisation de la pale suffisamment fine pour rendre
compte des différences géométriques et aérodynamiques le long de ’envergure. La formulation
en Dirac est donc préférable pour le calcul du bruit rayonné par une pale en rotation.

La formulation en sinus cardinal a donc tendance a sous-estimer le niveau de bruit rayonné,
et ce d’autant plus lorsque le nombre de trongons est grand. Ce résultat illustré précédemment
sur 'exemple théorique d’un profil s’observe également sur la figure 4.8 pour ’application
a une pale en rotation. Le niveau sonore diminue avec le nombre de trongons lorsque la
formulation en sinus cardinal est utilisée tandis que le niveau reste quasi constant avec la

formulation en Dirac.

4.4.5 Validation du modele analytique

La formulation limite pour une envergure infinie est a présent appliquée au ventilateur
étudié au chapitre 3 avec les données d’entrée expérimentales. Il s’agit ensuite de choisir le

nombre de trongons Ny en assurant un compromis entre :
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Fia. 4.8: Evolution du niveau acoustique avec le nombre de trongons en fonction du modele
utilisé. © = 90°.

— d’une part une discrétisation suffisamment fine pour rendre compte des variations
géométriques et aérodynamiques le long de la corde;
— d’autre part une envergure de trongons qui doit étre au minimum la longueur de

cohérence transversale.

Ainsi, la longueur de cohérence maximale est obtenue en téte de pale et vaut approximative-
ment 1 cm. Afin d’éviter toute corrélation entre un trongon et ses voisins, nous prendrons une
envergure supérieure a 5 cm. Ce résultat conduit a un découpage de la pale en six trongons.
Le modele analytique fournit alors les spectres présentés sur la figure 4.9. Il est capable de
prédire avec une précision inférieure & 3 dB le gabarit spectral et la directivité du bruit de

bord de fuite sur la pale. La cartographie de la figure 4.10 offre une vision globale de ’accord
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entre mesures et modele analytique. La figure 4.11 montre plus spécifiquement la capacité du

modele a prédire la directivité du rayonnement acoustique du ventilateur.
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F1G. 4.9: Comparaison entre le modele analytique et les résultats expérimentaux. Ny = 6.

L’évolution du niveau sonore avec la vitesse de rotation du ventilateur est observée sur la

figure 4.12. La cohérence transversale est obtenue a partir du modele de Corcos, afin d’avoir

une évolution de cette grandeur physique avec la vitesse de ’écoulement, le modele ad hoc

n’étant valable que pour une unique vitesse de rotation (N = 600 tr/min). Les autres données

d’entrées sont identiques a celles utilisées précédemment. Pour les fréquences inférieures a

500 Hz, le modele est supposé surestimer le bruit de bord de fuite, puisque le modele de

Corcos surestime la cohérence transversale. Le bon accord observé dans cette gamme de

fréquence est fortuit, et lié a la présence probable d’'un autre mécanisme de bruit. Pour des

fréquences supérieures a 500 Hz, la normalisation utilisée pour les données d’entrée reste

valable sur toute la gamme de vitesse explorée ici puisque l'accord entre la mesure et le

modele analytique est excellent.
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Mesures Modele

Frequence (Hz)

30 . 0. 30 90 130
Angle d’ecoute ©

F1G. 4.10: Diagramme de directivité dans un plan contenant ’axe de rotation du ventilateur
(axe & ©® = 0°). Les niveaux représentent la DSP de pression acoustique en dB/Hz (ref.
2.107° Pa). Comparaison entre la mesure (& gauche © < 0°) et le modele (& droite © > 0°).

4.5 Etude prospective pour ’application a une soufflante de

turbomachine

Bien que le modele précédemment développé suppose que la pale soit en champ libre, nous
nous proposons de ’appliquer au cas d’une soufflante de turbomachine. La soufflante étant
carénée, I’énergie sonore devrait en principe étre déclinée sur la base des modes de propagation
guidée dans le conduit, obtenue en adjoignant des conditions aux limites & I’équation d’onde.
Cette description est attribuée a Tyler & Sofrin [119]. En utilisant le modeéle du rotor en
champ libre et non une représentation modale, les approximations effectuées sont de deux
types :

— P’absence de description modale empéche de séparer les modes passants et les modes

coupés ;

— les réflexions d’extrémités (en amont et en aval) de la manche d’entrée d’air ne sont

pas prises en compte.

En hautes fréquences, le nombre de modes passants est grand, on dit que la densité modale
est importante. On peut alors supposer que l'erreur faite en négligeant les coupures est faible,
car ’essentiel de I’énergie mise en jeu dans les sources est déja distribuée préférentiellement
sur les modes passants. Ceci fournit une justification a la modélisation en champ libre. Le
second point consiste a négliger la réflexion a I'entrée et la sortie du conduit. Or le coefficient
de réflexion d’un mode décroit rapidement des que la fréquence est supérieure a sa fréquence
de coupure. En d’autres termes, un mode ne sera réfléchi de facon notable a 'intérieur du

conduit qu’a une fréquence proche de sa fréquence de coupure [70].
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F1G. 4.11: Directivité du rayonnement acoustique global (OASPL entre 100 Hz et 10 kHz)
en dB. Résultats expérimentaux (M) et issus du modele analytique (—).
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F1G. 4.12: Evolution de la DSP de pression avec la vitesse de rotation des pales dans le plan
de rotation du ventilateur (O = 90°). Les résultats expérimentaux sont représentés avec des

symboles.
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4.5.1 Meécanismes de bruit généré par une soufflante de turboréacteur

Depuis les années 1970, les moteurs développés pour les avions civils subsoniques sont
a double flux, avec un flux primaire chaud et un flux secondaire froid. Cette innovation a
permis d’augmenter les performances. Elle a également diminué le niveau sonore de 20 dB
par rapport aux moteurs a simple flux de premiere génération. Cette diminution est princi-
palement attribuée a la réduction du bruit de jet. Depuis, le bruit de la soufflante est devenu
prépondérant en amont et en aval, en phase d’approche (cf. figure 4.14). De plus, le taux de
dilution des moteurs (rapport des débits de flux froid et de flux chaud) étant en augmen-
tation sur les projets de moteur a venir, la soufflante sera de plus grande taille et encore
plus sollicitée. Elle constitue donc un sujet d’étude important pour les motoristes. Lorsque
la vitesse en bout de pale est subsonique (cas d’un avion en phase d’approche), le bruit émis

par la soufllante est classiquement décomposé en :

— un bruit de raies aux harmoniques de la fréquence de passage des aubes;

— un bruit a large bande.

Dans cette étude, nous considérons uniquement le bruit a large bande. Quatre contributions,
qui rejoignent celles propres aux ventilateurs et déja mentionnées auparavant ont été iden-
tifiées [58] :

— l’interaction entre la couche limite amont et la téte de pale du rotor;

I'interaction entre la turbulence de I’écoulement amont et le rotor ;

I'interaction entre le sillage du rotor et le stator;

— le bruit de bord de fuite des aubes du rotor et du stator.

Le dernier mécanisme, que nous nous proposons d’étudier ici, n’est pas dominant sur les
turbomachines actuelles. Toutefois, I’évolution vers des soufflantes a large corde augmentera
la contribution de ce mécanisme. En effet, le nombre de pales sera réduit, mais chacune des
pales sera plus chargée et la couche limite se développant sur I'extrados sera par conséquent
plus épaisse. De plus I'estimation du niveau de bruit de ce mécanisme permet de connaitre
le potentiel de réduction des autres mécanismes. Enfin, si la distance entre la soufflante et le
stator redresseur (OGV pour Outlet Guide Vane) est augmentée, l'interaction entre le rotor et
le stator est réduite. Si ce moteur évolue dans un écoulement faiblement turbulent, le bruit de
bord de fuite pourrait devenir dominant. Peu de travaux y ont été consacrés. Nous pouvons
cependant citer les travaux semi-empiriques de Gliebe [57]. Glegg a également proposé un
modele basé sur une réponse en grille d’aubes du bruit de bord de fuite [55, 56]. En comparant
son modele avec la réponse d’une pale isolée, il obtient une différence pouvant atteindre 6 dB,

mettant en évidence les spécificités du rayonnement d’une grille d’aubes.
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Fi1a. 4.13: Moteur civil a double flux a
grand taux de dilution (avec la permission
de Snecma, groupe SAFRAN).
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Compresseur

Turbine & combustion

Fic. 4.14: Rayonnement acoustique d’un
moteur a grand taux de dilution (avec la
permission de Snecma, groupe SAFRAN).

4.5.2 Calcul des puissances acoustiques en amont et en aval a partir d’une

DSP de pression en champ libre

La soufflante est carénée et la présence du conduit amene a considérer I'information acous-
tique sous la forme d’une puissance, donc sans notion de directivité. La puissance acoustique
rayonnée en amont ou en aval du ventilateur s’obtient en intégrant 'intensité acoustique sur

la demi-sphere correspondante en champ lointain géométrique. Formellement, on écrit :

1
W=—
PoCo

p2ds.

Ry

F1a. 4.15: Notations pour 'intégration de la pression sur une demi-sphere de controle.

Pour effectuer 'intégrale ci-dessus, le calcul de la surface comprise entre ©1 et O, définis
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sur la figure 4.15, doit étre mené :
S = 27 R3(cos ©1 — cos O). (4.8)

La densité spectrale de la puissance acoustique est notée PW L(f), telle que :

W:/O PWL(f)df.

On relie alors cette quantité a la DSP de pression acoustique, lorsque la surface d’intégration

est en champ lointain géométrique et en supposant le rayonnement axisymétrique :

1
PWL(f) = — ¢ Spp(f)dS. (4.9)
PoCo
Cette quantité physique est communément exprimée en dB avec une puissance de référence
Wiep = 10712 Watt. La symétrie de révolution est assurée par les modeles statistiques du

bruit a large bande décrits dans les chapitres précédents.

4.5.3 Cas-test de Ganz

En 1998, Ganz et al. ont mené une campagne de mesures sur un banc d’essai d’une
soufflante de 0,46 m de diametre. Les détails géométriques et aérodynamiques de la matrice
d’essais sont disponibles dans le rapport [19]. Cinq régimes de fonctionnement du moteur sont
testés. Une géométrie simplifiée est obtenue a partir des données disponibles dans le rapport.
Deux vitesses de rotation seront ici étudiées, a savoir 55% du régime nominal (subsonique) et
78% du régime nominal (transsonique). La soufflante posséde 20 aubes. Pour rendre le bruit
de bord de fuite de la soufflante dominant, la couche limite de la manche a air en amont du
rotor est aspirée, le jeu en téte de pale est réduit et le stator est enlevé.

Pour appliquer le modele analytique, les aubes de la soufflante sont divisées en 6 trongons.
Sur chacun des troncons, la vitesse de I’écoulement est une composition de la vitesse axiale et
de la vitesse tangentielle. La vitesse de convection est obtenue en prenant o = U/U. = 1,25
et la longueur de cohérence avec le modele de Corcos (cf. annexe C) en fixant la constante
b. = 1,4. 1l s’agit de valeurs usuelles obtenues sur des profils, qui sont utilisées a défaut
de résultats expérimentaux disponibles. Pour le spectre de pression pariétale ®,,, nous uti-
lisons le modele présenté précédemment Eq. (4.7) basé sur les données expérimentales de
Willmarth & Roos [122]. L’épaisseur de déplacement de la couche limite §* est obtenue a
partir de la loi de vitesse en puissance 1/7¢¢. Il convient de noter le caractere incertain de
ces données d’entrées. L’objectif ici est de montrer la faisabilité d’une prévision acoustique,
sur I'un des rares cas-test ou le bruit dominant de la soufflante est le bruit de bord de fuite.

Un premier calcul est effectué et comparé avec les résultats expérimentaux ci-dessous.

Cependant, le modele proposé ne prend pas en compte les effets de grille qui sont de deux

types :
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1. la réponse d’'une aube a des perturbations incidentes est conditionnée par la présence

des aubes adjacentes.
2. le rayonnement sonore subit une diffraction par les aubes adjacentes.

Une these CIFRE menée par Héléne Posson est actuellement en cours & la Snecma sur ce
sujet. Les premiers résultats [102] montrent un effet notable pour le mécanisme d’impact de
turbulence lorsque la grille présente des zones de recouvrement entre une pale et la suivante
avec une solidité faible ou modérée. Un modele correctif simple, adapté aux hautes fréquences,
consiste & supposer la source acoustique localisée au bord de fuite. Par un raisonnement
géométrique, négligeant tout mécanisme de diffraction, une partie de ’énergie acoustique
rayonnée par le bord de fuite vers I’amont est masquée et renvoyée vers 1’aval par réflexion (cf.
figure 4.16). Quelques manipulations trigonométriques montrent que les rayons acoustiques
tels que © € [—mw/2 — 3; —7/2] rayonnent vers laval avec un angle © = —25 — O. La
puissance acoustique correspondant a ces rayons est donc retranchée au rayonnement en
amont et attribuée au rayonnement en aval. Ce raisonnement est adapté a une approche pour
les hautes fréquences. En principe, il serait souhaitable d’interpoler entre la solution corrigée
pour les hautes fréquences et 'absence de correction pour les basses fréquences. En I'absence
de criteres sur la fréquence pour définir I'une ou 'autre approche, la correction géométrique

est appliquée sur toutes les fréquences.

Bord d’am
@l

U, Bord de fuite

=

F1G. 4.16: Schéma pour I'analyse simplifiée des effets de grille.

4.5.4 Résultats

Les spectres présentés dans le rapport [19] concernent p? et non la puissance acoustique
réelle, ce qui revient a négliger 'impédance de I’air dans la formule (4.9). La présentation qui
en est faite ici exprime une puissance acoustique en Watts, a la fois pour le modele analytique

et les résultats expérimentaux.
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Fi1G. 4.17: Réponse de profil isolé. Puissance acoustique en amont et en aval. Cas-test de
Ganz [19].
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F1G. 4.18: Différence en dB entre le rayonnement aval et amont pour le cas-test de Ganz [19].

Le modele initial de profil isolé sans correction de grille d’aubes, malgré ses simplifica-
tions, donne une bonne approximation de la puissance acoustique rayonnée par la soufflante.
L’évolution du niveau sonore avec la vitesse est correctement reproduite. La décroissance du
niveau sonore avec la fréquence est en revanche sous-estimée (cf. figure 4.17). De plus, la
dissymétrie du rayonnement acoustique entre ’amont et 1’aval observée expérimentalement
n’est pas reproduite par le modele. Ce résultat est illustré par la figure 4.18. Lorsque la cor-
rection proposée ci-dessus est appliquée, les résultats présentés sur la figure 4.19 montrent
une amélioration notamment en aval. Il est donc fort probable que l'effet de grille d’aubes soit
déterminant. L’étape suivante dans la modélisation consiste a prendre des données d’entrées
plus réalistes, fournies soit par des mesures a 'aide d’aubes instrumentées [68] soit a 1’aide
de calculs RANS (cf. chapitre 5).
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F1c. 4.19: Réponse de profil isolé avec la correction simple de grille d’aubes (hautes
fréquences). Puissance acoustique en amont et en aval. Cas-test de Ganz [19].

4.6 Conclusion

Les théories de profil mince ont été appliquées, apres adaptation, a la modélisation du
bruit de bord de fuite de pales en rotation. Les changements de repere ainsi que le calcul du
facteur Doppler ont été effectués. Les données expérimentales acquises sur le ventilateur axial
basse-vitesse au chapitre 3 ont permis de valider le modele, lorsque la formulation en Dirac est
utilisée. L’évolution du rayonnement acoustique avec la vitesse est correctement reproduite
par le modele analytique. L’étude prospective pour adapter ce modele a la prévision de la
puissance acoustique rayonnée en amont et en aval d’une soufflante de turbomachines s’est
avérée tres prometteuse. Une meilleure description des données d’entrée semble cependant
nécessaire pour une amélioration a venir. En ’absence d’'un modele de réponse de grille
d’aubes, ce modele simplifié constitue un outil rapide' de prévision du bruit de bord de fuite

d’une soufflante de turbomachine.

1 . . L .
un calcul de la puissance rayonnée en amont et en aval nécessite une dizaine de secondes.



Chapitre 5

Obtention du spectre de pression
pariétale a ’aide de grandeurs

moyennées

Le spectre des fluctuations de pression en paroi proche du bord de fuite constitue la donnée
principale du modele d’Amiet pour le bruit de bord de fuite. Pour I'application & un profil,
un ventilateur basse-vitesse ou une soufflante de turbomachine, cette information n’est ac-
cessible qu’a partir de résultats expérimentaux ou de calculs par simulation directe. Dans un
contexte industriel, ces méthodes sont trop cotteuses. Si on peut envisager dans ce contexte
a court terme l'utilisation de calculs LES pour le calcul du bruit sur un profil, 'applica-
tion pour des pales en rotation n’est envisageable qu’a moyen ou long terme. De nombreuses
études ont cherché a dégager des lois dites universelles du comportement des fluctuations
de pression. Ces lois sont des fonctions de données moyennes qu'un calcul RANS (Reynolds
Averaged Navier-Stokes) fournit. Ces méthodes numériques sont a ce jour couramment uti-
lisées dans le monde industriel. Nous présentons donc ici quelques éléments pour coupler les
calculs RANS autour d’un profil ou d’une pale aux modeles analytiques de prévision du bruit
a large bande. La couche limite turbulente est une zone de 1’écoulement fine dans laquelle de
nombreux phénomenes physiques se produisent. Nous en présentons tout d’abord certaines ca-
ractéristiques utiles a leur description. Une revue des études sur la normalisation des spectres
de pression pour des plaques planes sans incidence ou des écoulements en canal est ensuite
entreprise. Elle conduit ensuite au développement de modeles semi-empiriques. L’étape sui-
vante consiste a prendre en compte les effets du gradient de pression adverse pour finalement
proposer un nouveau modele consistant avec les remarques proposées. Une application est

ensuite proposée sur un profil puis sur un ventilateur de refroidissement automobile.
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5.1 Caractéristiques d’une couche limite turbulente sans gra-

dient de pression

La couche limite est une fine zone de 1’écoulement liée au caractere visqueux du fluide.
Dans cette zone, la vitesse de I’écoulement subit de fortes variations, passant d’une vitesse
U. a lextérieur a une vitesse nulle & la paroi, du fait de la condition de non-glissement.
L’épaisseur de cette couche est définie par § telle que U(y = §) = 0,99U,. La couche limite
est en général laminaire pour les faibles nombres de Reynolds (Re < 10%), construits sur la
base de U, et d’une distance longitudinale caractéristique. Puis, apres une zone de transition
ou se développent des ondes de Tollmien-Schlichting, I’écoulement devient turbulent, c¢’est-a-

dire caractérisé par [13] :

— le nombre de Reynolds élevé;

le comportement aléatoire ;

le champ de vitesse tridimensionnel et rotationel ;

— la non-linéarité.

Différentes échelles caractéristiques se cotoient dans la couche limite. Pres de la paroi, on
trouve les plus petites structures, dont le comportement est intimement relié a la contrainte
de cisaillement en paroi définie par :

dU

Tp = H—— .
dy y—0

(5.1)

Lorsque la distance a la paroi augmente, le comportement dans la couche limite est plutot
décrit par la vitesse a extérieur U, et ’épaisseur de couche limite §. Cette distribution
conduit a définir deux régions dans la couche limite. D’une part, une région interne pour
laquelle la vitesse est fonction de la viscosité du fluide et de la contrainte de cisaillement
en paroi. D’autre part, une région externe ou la vitesse s’exprime par une loi de vitesses

déficitaires, fonction de la vitesse extérieure et de I’épaisseur 4.

La région interne, pour laquelle on définit les variables internes u™ = U/u, et y* = yu, /v

ol ur = +/7p/po est la vitesse de frottement, est elle-méme divisée en trois zones :

— la sous-couche dite laminaire ou la vitesse évolue linéairement avec la distance, telle
que ut = yT pour yT < 3;

— la région inertielle logarithmique ot une loi logarithmique décrit I’évolution de la vitesse,
telle que ut = (1/k) In(y™)+C ot k = 0,41 est la constante de von Karman et C = 5,1
pour y > 40;

— une région tampon entre les deux précédentes (3 < yT < 40).

Les régions interne et externe ainsi que les sous-couches de la région interne sont illustrées

sur la figure 5.1 inspirée de l'ouvrage rédigé par Cousteix [13].
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région externe (vitesses déficitaires)

0.1 y/o 1,
401

ut =U/u,

0
1
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région interne (loi de paroi)

Yt =yur /v

Fia. 5.1: Profil de vitesse caractéristique pour les régions interne et externe d’une couche
limite (d’apres [13]).

Pour la suite, il est nécessaire de définir de nouvelles variables. Ainsi, on définit I’épaisseur

de déplacement de la couche limite, 6*, et I’épaisseur de quantité de mouvement, 6 :

Physiquement, ’épaisseur de déplacement représente la perte de débit dans la zone occupée
par la couche limite par rapport a I’écoulement fictif d’un fluide parfait. L’épaisseur de quan-
tité de mouvement est ’épaisseur & ajouter & 6* pour conserver la quantité de mouvement.
On définit également le facteur de forme H = §*/6, qui vaut classiquement H = 2,6 pour
une couche limite laminaire, H &~ 1,4 pour une couche limite turbulente et H = 2,76 £ 0, 23

pour une couche limite sur le point de décoller [28].

Une couche limite sur plaque plane est traditionnellement modélisée par une loi de puis-

- &

Pour une couche limite turbulente sur une plaque non rugueuse, la valeur n = 7 est com-

sance :

munément admise [13, ]. Pour une longueur x et un nombre de Reynolds Re, construit



118 DSP de pression pariétale a partir de données RANS

sur cette longueur et sur la vitesse U,, on obtient alors :

5 o -
x Re$/5
6* 0,0477
— = (5.3b)
xr Rey
0
0 _ o -
T Rex/
0,0594
="/ (5.3d)
Re;
H = 1,285. (5.3¢)

Gardant a I'esprit que nous cherchons a modéliser les fluctuation de pression en paroi, la
divergence des équations de Navier-Stokes fournit, avec ’approximation d’un écoulement a
faible nombre de Mach :

i@ _ @ — 82(p0uiuj — ,O(JUin) (5 4)
& ot>  Ox? Ox;0x; ' '
Bull [22] fait remarquer que la pression en un point de la paroi provient de 'intégration

spatiale des fluctuations de vitesse dans toutes les parties de la couche limite, ainsi que le
laisse entendre 1’équation (5.4). Puisqu’il n’existe pas qu’'une loi universelle pour décrire la
vitesse dans toute la couche limite, puisque les structures turbulentes sont transportées a des
vitesses différentes en fonction de leur distance a la paroi et puisque la pression en paroi est
une intégration des fluctuations de vitesse dans toute la couche limite, la structure du champ
de pression en paroi est inévitablement complexe. Le pari d’obtenir des lois de normalisation
du spectre de pression est donc osé. Différentes combinaisons sont présentées au paragraphe

suivant.

5.2 Normalisation pour une couche limite turbulente sans gra-

dient de pression

Il existe deux régions distinctes dans la couche limite, chacune d’elle possédant ses va-
riables. Ainsi, deux normalisations sont possibles pour le spectre de la pression mesurée en
paroi sous une couche limite turbulente. L’efficacité de la normalisation est déterminée par sa
capacité a superposer tous les spectres sur une méme courbe. Dans la région interne, les va-
riables internes, a savoir v et u,, rendent compte d’une influence de la viscosité sur le spectre
de pression en paroi en hautes fréquences. Le spectre en basses fréquences est plutot influencé
par les variables externes, §* et U,. Entre ces deux gammes de fréquence, on trouve la zone
de recouvrement, ou les lois de vitesses déficitaires et de paroi sont simultanément valables.

La normalisation a la fois par les variables internes et par les variables externes est efficace.
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1. comme I’a démontré Bradshaw [15]. Keith et

Le spectre y évolue proportionnellement & w™
al. [77] ont collecté les données expérimentales et numériques de dix équipes de recherche. Ils
ont comparé l'efficacité de la normalisation avec les variables internes, externes et mixtes. Les
spectres de pression ont été corrigés des effets d’intégration spatiale en utilisant la méthode

de Corcos [11]. Les résultats obtenus sont présentés ci-apres.

5.2.1 Variables internes

L’échelle de longueur dans la région interne de la couche limite est définie par v/u, et
I’échelle de temps par v/u2. La figure 5.2 montre que la normalisation avec ces variables n’est
pas efficace en basses fréquences. Farabee & Casarella [16] déduisent de leur mesures que

cette normalisation est valable pour wv/u2 > 0, 3.
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F1aG. 5.2: Normalisation des spectres de pression collectés par Keith et al. [77] avec les variables
internes. Données corrigées des erreurs de résolution spatiale des capteurs.

5.2.2 Variables externes

Les variables externes sont construites a ’aide d’une échelle de temps 6*/U. et d’une
échelle de pression basée sur la pression dynamique (poU2/2). Cette normalisation, plus
efficace en basses fréquences qu’en hautes fréquences, entraine tout de méme une grande

dispersion des données (cf. figure 5.3).

5.2.3 Variables mixtes

La normalisation par les variables externes n’étant pas tres efficace en basses fréquences,
Keith [77] propose une normalisation avec des variables mixtes. La pression est normalisée par

Ue/(776%) et exprimée en fonction de wé*/U,. La figure 5.4 montre que cette normalisation
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F1aG. 5.3: Normalisation des spectres de pression collectés par Keith et al. [77] avec les variables

externes. Données corrigées des erreurs de résolution spatiale des capteurs.

est plus efficace dans les fréquences intermédiaires. Farabee & Casarella [10] ont également

observé une meilleure superposition des spectres avec les variables mixtes.
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F1a. 5.4: Normalisation des spectres de pression collectés par Keith et al. [77] avec les variables

mixtes. Données corrigées des erreurs de résolution spatiale des capteurs.

5.3 Modeles semi-empiriques

De nombreux modeles semi-empiriques ont été proposés ces 30 dernieres années, basés sur

des considérations théoriques et/ou expérimentales, en tirant profit des lois de normalisation.
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Les modeles de Willmarth & Roos [122], de Howe [72] et de Goody [62] sont présentés. Pour

chacun des modeles, le spectre de pression en paroi suit la convention p2 = fooo Dy (w)dw.

5.3.1 Schlinker- Amiet

Willmarth & Roos [122] ont réalisé une série de mesures de la pression fluctuante en

paroi sous une couche limite turbulente. Les spectres de pression ont été normalisés avec les

variables mixtes. Schlinker & Amiet [113] en ont proposé une formulation analytique utilisant
les variables externes : B, () F(5)
pp\W -5 1\w

=2107"——+, 5.5

PO U2 2 >

avec
F(@)=(1++0,2170° + 0, 00562&14)_1 ot @ =wd*/U..

Ce modele est comparé aux résultats collectés par Keith sur la figure 5.3. Il constitue une
bonne moyenne des résultats expérimentaux, ces derniers étant toutefois tres dispersés, no-

tamment en hautes fréquences.

5.3.2 Chase-Howe

Howe se base sur le modele théorique développé par Chase [33] pour décrire le compor-
tement spectral du champ de pression en paroi a faible nombre de Mach dans le domaine
hydrodynamique, c’est-a-dire pour k >> w/cg. Basé sur les variables mixtes, il propose la

formulation suivante : )

O, (w)Ue B 2 (wé*/U.) (5.6)
2 Sx - 3/2 .
7 [(wé*/Ue)2 40,0144

L’utilisation des variables mixtes dans cette formule est profitable puisqu’elle permet une
dispersion réduite des données expérimentales (cf. figure 5.4). Le modele restitue en hautes

fréquences une pente w ™!

correspondant & la zone de recouvrement de Bradshaw [I18]. Les
différents résultats expérimentaux présentés sur la figure 5.4 présentent une zone de recouvre-
ment plus ou moins grande. La taille de cette zone de recouvrement est fonction du nombre
de Reynolds de I’écoulement. Puis, lorsque w — o0, le spectre de pression évolue proportion-

nellement & w~>. Le modele proposé par Goody [62] prend en compte ces effets de Reynolds.

5.3.3 Goody

Par une approche semi-empirique, Goody propose un modele capable de prendre en
compte les effets de Reynolds, c’est-a-dire capable d’adapter la taille de la région de recouvre-
ment en fonction du nombre de Reynolds. Le point de départ est le modele de Chase-Howe et

les résultats expérimentaux de sept équipes de recherche. Son modele se base sur 4 constats :

1. ®,, est proportionnel a w3 lorsque w — 0o. Un terme est donc ajouté au dénominateur

pour obtenir cette évolution.
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2. La pente dans la zone de recouvrement est w™%7. Ce résultat differe légerement du
résultat théorique attendue par Bradshaw. Ainsi, les exposants du dénominateur sont

modifiés.

3. Une constante multiplicative est ajoutée afin d’obtenir un meilleur accord avec les

données expérimentales.

4. L’augmentation du nombre de Reynolds induit un accroissement de la zone de recou-

vrement.

Goody propose finalement un modele utilisant les variables mixtes. La longueur caractéri-
stique pour les variables externes est I’épaisseur de la couche limite 0 et non I’épaisseur de
déplacement 6*. Ce choix est justifié par le fait que les plus grosses structures sont de l'ordre
de grandeur de §. La mesure de § étant moins précise que celle de §*, ce choix est discuté

plus loin. Finalement, Goody propose la formulation suivante :

Ppp(w)Ue _ Cy (W5/Ue)2 (5.7)
B0 w4 ]+ (Cs (wo T |
w e 1 3(w e

ot C; = 0,5, Cy = 3,0 et C3 = 1,1R;>°" avec Ry = (3/U.)/(v/u2) = (u6/v)\/C;/2 qui
représente le rapport entre ’échelle de temps caractéristique de la région externe et celle de la
région interne. Le modele est ainsi capable de restituer une région de recouvrement variable
avec le nombre Ryp. Il restitue également un comportement asymptotique indépendant du
nombre de Reynolds lorsque w — oo et que le spectre est exprimé en fonction des variables

internes. Ce dernier résultat est illustré sur les figures 5.5.

— Ry =300
— R =500
1 — Ry = 1000
— Ry = 2000

L L L L 30 L L L
0.01 1 100 10000 0.001 0.01 0.1 1 10
wo /U wv ju?

(a) Variables mixtes (b) Variables internes

FiG. 5.5: Modele de Goody.

Le modele de Goody possede 'avantage d’avoir un comportement différent lorsque les
variables internes ou externes sont utilisées avec la normalisation. Ainsi, pour un spectre sans
gradient de pression, les parametres fournis par un calcul RANS, permettent d’estimer le

spectre des fluctuations de pression en paroi. Cependant, pour ’application au mécanisme de
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bruit de bord de fuite, la couche limite turbulente sur un profil ou sur une aube est soumise
a un gradient de pression défavorable, c’est-a-dire un gradient positif. Le paragraphe suivant

se propose d’étudier I'effet du gradient de pression sur la statistique de pression en paroi.

5.4 Gradient de pression défavorable

5.4.1 Effet sur la statistique de pression

Dés la fin des années 60, Schloemer [1141] remarque que le gradient de pression modifie
les propriétés statistiques de la pression mesurée en paroi. Une étude expérimentale bien
documentée lui permet d’observer que le niveau spectral est accru lorsque la couche limite
est soumise a un gradient de pression adverse. Ce constat est également valable lorsque le
spectre de pression est normalisé, comme lillustre la figure 5.6. Les résultats obtenus par
Na [95] & laide d’une simulation directe de 1’écoulement en canal soumis & un gradient de
pression sont également présentés. L’effet du gradient de pression est de 'ordre de 10 dB.
Les modeles analytiques pour le bruit de bord de fuite supposent que la DSP de pression
acoustique rayonnée en champ lointain est proportionnelle a la DSP de pression en paroi via
une échelle de cohérence. Négliger les effets du gradient de pression conduirait donc a sous
estimer fortement le bruit de bord de fuite. Nous cherchons dans la suite des parametres
capables de caractériser le gradient de pression et son influence sur la statistique de pression

en paroi.

0
S
§_15’ ---Faible gradient z = 0.7
90 — Fort gradient z = 0.85
0.1 1 10
w(S*/Ue W(;*/Ue
(a) Schloemer [114] (b) Na [95]

Fia. 5.6: Effet du gradient de pression adverse observé sur le spectre de pression normalisé
par les variables mixtes.
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5.4.2 Constitution d’'une base de données sur les effets du gradient de
pression défavorable

Une base de données d’écoulements ou la fluctuation de pression en paroi est soumise a
un gradient longitudinal de pression moyenne défavorable, c’est-a-dire positif, est constituée.
Pour étre retenu dans la base de données, les cas-tests doivent étre suffisamment documentés
pour fournir les variables internes et externes de la couche limite, ainsi que les spectres de
pression en paroi. Il s’agit donc d’une base de données complexe a établir, et pour laquelle les
cas-tests éligibles ne sont pas répandus dans la littérature. Les cas-tests de Schloemer [114] et
de Na & Moin [96], a 'aide des compléments du manuscrit de these de Na [95] sont présentés
ci-dessous. Nous présentons également une simulation numérique RANS, pendant numérique
de l'installation expérimentale utilisée au paragraphe 2.4.4. La combinaison des résultats

numériques et expérimentaux constitue le cas test pour le profil V2.

Cas-test de Schloemer

Schloemer [114] effectue une série de mesures des fluctuations de pression sur la paroi
inférieure d’une soufflerie. La paroi supérieure est adaptée de facon a créer un gradient de
pression favorable (négatif), défavorable (positif) ou nul au niveau du capteur. Plusieurs
vitesses sont explorées. Les profils de vitesse sont obtenues par des sondages au fil chaud
simple dans la couche limite. Pour une configuration de gradient de pression donnée, le spectre
de pression en fonction du nombre de Strouhal évolue en puissance 3 de la vitesse. Une fois
normalisés, les spectres pour des vitesses différentes mais dans des conditions identiques de
gradient de pression se superposent. Les parametres de couche limite obtenus par Schloemer

sont repris dans le tableau 5.1.

Gradient de pression

Nul Défavorable
U (m/s) 241 32 32 43,6
§ (m) 2,79%x 1072 2,67 x1072 2,80 x 1072 2,56 x 102
§* (m) 4,02 %1073 3,90 x 1072 5,77 x 1073 5,26 x 1073
6 (m) 2,98 x 1073 2,90 x 1072 3,66 x 1073 3,33 x 1073
H 1,34 1,34 1,58 1,58
7, (Pa) 1,06 1,84 1,07 1,99
Bc = (0/1p)(dp/dzx) . 2,12 2,07
II 0,52 0,4 2,28 2,15
Ry 4500 5800 7380 9180
5/0* 6,95 6,97 4,86 4,86

TAB. 5.1: Variables internes et externes des couches limites du cas-test de Schloemer.
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Cas-test de Na

Na & Moin [96] effectuent un calcul direct de I’écoulement dans un canal. La structure
des fluctuations de pression pariétale est étudiée avec minutie dans la couche limite soumise
a un gradient de pression adverse. L’évolution de la pression moyenne est reproduite sur la
figure 5.7. Les données internes et externes sont déduites pour deux positions, correspondant
respectivement a un gradient de pression positif faible pour la premiere et plus élevé pour la

seconde. Elles sont présentées dans le tableau 5.2.

0.1
Ok i
8
<=2
LS
&S —0.1F 1
I
D&
—0.2¢ 1
—-0.3
0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9

xT

Fic. 5.7: Evolution du coefficient de pression moyenne sur la paroi inférieure.

z=0,7m z=0,8 m

Ue (m/s) 7,4 7,4

§ (m) 1,46 x 1072 2,62 x 1072
§* (m) 2,48 x 1073 4,1 x 1073
6 (m) 1,73 x 1073 2,69 x 1073
H 1,43 1,52

7 (Pa) 0,159 0,099

Be = (0/7,)(dp/dx) 0,33 1,14

II 0,08 1,37

Ry 853 1332

§/0% 5,89 6,39

TAB. 5.2: Variables internes et externes des couches limites du cas-test de Na.
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Cas-test du profil V2

Le profil V2 a fait 'objet aux chapitres 1 et 2 d’une exploration expérimentale. Une
simulation numérique RANS & I’aide du logiciel Fluent 6.2 est ici effectuée. L’objectif, apres
une validation de la simulation, est d’utiliser les données numériques afin de constituer une
base de données. Ainsi, les valeurs moyennes de I’écoulement sont déduites de la simulation
tandis que les spectres de pression en paroi sont obtenus expérimentalement.

Avant d’utiliser les valeurs fournies par la simulation bidimensionnelle, cette derniere doit
étre présentée et validée. Le profil est placé avec une incidence de 20° dans un écoulement
ou la buse est simulée. Sur la figure 5.8, la buse est représentée par une section rectangulaire
puis un convergent. La condition & l'entrée de la buse (en bleu) est une condition aux limites
sur la vitesse, qui est supposée uniforme. Les murs de la chambre anéchoique sont également
représentés, avec une condition d’adhérence (vitesse nulle) sur une paroi, et une condition
de pression de sortie sur les trois autres parois. Le maillage comporte 120000 éléments. Le
modele de turbulence k — w SST [85] a été sélectionné pour sa capacité a capter la bulle de
décollement laminaire sur ’extrados proche du bord d’attaque. Le maillage est suffisamment
fin autour du profil pour ne pas utiliser les lois de paroi (y* < 1). La vitesse de 1’écoulement
en entrée est ajustée de fagon a obtenir 16 m/s a la sortie de la buse. Une visualisation
globale de I’écoulement montre une importante déflexion du jet. Ceci confirme que, a moins
que le jet ne soit beaucoup plus large que la corde du profil, les effets d’installation doivent
étre compris dans la simulation [389]. Cette remarque explique pourquoi la simulation décrit,
méme de facon simplifiée, la buse de la soufflerie. Un calcul en champ libre ne fournirait pas
les conditions expérimentales avec précision. Lorsque la corde est du méme ordre de grandeur
que la largeur du jet, ce qui est le cas dans 'application présente, le profil a un comportement
similaire par certains aspects, notamment la répartition de pression moyenne, a celui qu’il
aurait dans une configuration en grille.

La simulation reproduit I’écoulement obtenu expérimentalement. Avant d’utiliser les résultats
numériques, le calcul est validé en vérifiant trois points :

— I’évolution de la pression statique sur 'intrados et ’extrados;

— le sillage proche du bord de fuite;

— la présence de la bulle de décollement laminaire proche du bord d’attaque, caractéristique

des profils a bas nombre de Reynolds.

L’évolution de la pression statique est présentée sur la figure 5.10. La simulation surestime
la dépression au bord d’attaque mais capte, dans la zone de pression fortement défavorable,
la bulle de décollement laminaire entre z/c = 0,1 et x/c = 0,2. Il est important de capter
ce phénomene puisque la transition de la couche limite vers la turbulence se produit lors du
recollement & la paroi [9]. Ainsi, capter la bulle de décollement est nécessaire, bien que non
suffisant, pour obtenir une description réaliste de la couche limite vers le bord de fuite, au
moins en ce qui concerne les valeurs moyennes de I’écoulement. Finalement, le profil de vitesse

dans le sillage est comparé a un sondage effectué au fil chaud simple (cf. figure 5.11). Le tres
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F1G. 5.8: Géométrie de la simulation.

0 2 4 5 7 9 1 12 14 16 18 19 21 23 25 26 28 29

F1G. 5.9: Vitesse de I’écoulement (en m/s).

bon accord obtenu dans le sillage en aval du bord de fuite est encourageant. En effet, si le
sillage, jonction des couches limites intrados et extrados, est bien reproduit par la simulation,
il est fort probable que la couche limite juste en amont du bord de fuite le soit également. Le
calcul reproduisant correctement les valeurs moyennes de 1’écoulement, les profils de couche
limite sont extraits selon la direction normale & la paroi. Cette extraction est effectuée aux

positions correspondant a celles des sondes a microphone déporté sur la partie arriere du
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— Cafcul
= Mesures

Extrados

Intrados

_1 I I I I
0 0.2 0.4 0.6 0.8 1

x/c

F1G. 5.10: Evolution du coefficient de pression le long de la corde du profil.

profil. Les valeurs obtenues sont synthétisées dans le tableau 5.3.

a Mésures
20r Calcul ]

—0.2 0 0.2 0.4 0.6 0.8 1 1.2
U/Umax

Fi1G. 5.11: Profil de vitesse dans le sillage du profil, & 2 mm en aval du bord de fuite.

5.4.3 Caractérisation du gradient de pression et de I’histoire de la couche
limite

Comme nous 'avons vu au paragraphe précédent, lorsque I’écoulement est soumis a un

gradient de pression positif, le spectre de pression pariétale subit une augmentation pouvant

atteindre 10 dB. Le spectre de pression en paroi pres du bord de fuite d’une pale ou d’un

profil se trouve dans cette situation dans la majorité des cas pratiques. Mais caractériser les
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SMD 15 SMD 17 SMD 20 SMD 21 SMD 22 SMD 23

U. (m/s) 21,3 20,9 20,6 20,4 20,1 19,8

§ (m) 2,27x1073 2,73 %1073 3,10x 1072 3,35x1073 3,49 x 1073 3,87 x 1073
§* (m) 5,90 x 107* 6,97 x 107* 7,66 x 107* 8,12x 107 8,71 x107* 9,92 x 1074
6 (m) 3,31 x107% 4,05 x 107* 4,48 x107* 4,75 x107* 5,06 x 107* 5,59 x 10~
H 1,79 1,72 1,71 1,71 1,72 1,77

7, (Pa) 1,11 1,05 0,98 0,92 0,84 0,61

Tmaz (Pa) 1,14 1,06 1,00 0,96 0,89 0,75

Bc 0,23 0,21 0,36 0,53 1,27 1,85

I 0,95 0,84 0,89 0,95 1,04 1,39

Ry 471 564 616 646 680 736

§/0* 3,85 3,92 4,05 4,13 4,00 3,90

TAB. 5.3: Variables internes et externes des couches limites du cas-test du profil V2.

effets du gradient de pression requiert 'utilisation de lois de similitudes valables en présence
de gradient de pression, afin de dégager des parametres caractéristiques. Nous présentons
donc les résultats d’une étude bibliographique ayant permis de dégager des parametres ca-
ractéristiques, afin de les inclure ensuite dans un nouveau modele de spectre de pression en

paroi, prenant en compte les effets de gradient de pression.

Un écoulement proche du décollement posseéde une contrainte a la paroi 7, qui tend vers
zéro. Ainsi Simpson et al. [117], en étudiant les fluctuations de pression en paroi pour ces
écoulements, remarquent que I’échelle caractéristique de pression est liée & 7,4, plutot que 7,,
Ol Tiaz €st la contrainte de cisaillement maximum dans la couche limite. Lorsque I’écoulement
n’est pas a la limite du décollement, ces deux valeurs sont tres proches, voir égales. Lorsque
I’écoulement est sur le point de décoller, il est donc préférable d’utiliser 7,4, comme échelle
interne de pression et donc de vitesse, a travers la définition g, = m. Ce résultat
sera mis en pratique pour le cas-test du profil V2, ot les couches limites proches du bord de

fuite sont a la limite du décollement.

Clauser [37] est souvent cité en référence pour son étude théorique et expérimentale des
effets du gradient de pression sur le profil de vitesse dans la couche limite, menée en 1954.
Il remarque ainsi que la loi dite de paroi ou loi logarithmique est également valable pour les
écoulements avec un gradient de pression, a condition de satisfaire la condition d’équilibre
consistant a évoluer avec un parametre fc = (6/7,)(dp/dx) constant. Ce critéere est tres
sévere et rares sont les écoulements qui le satisfont. Cependant, deux années plus tard, Coles
propose la loi de sillage [3%], qui se superpose a la loi de paroi précédemment utilisée. Il en
propose une formulation universelle, dont la simplicité rend tout a fait remarquable le bon
accord avec les mesures dans des conditions tres variées de gradients de pression et de nombre

de Reynolds. Finalement, le profil de vitesse se met sous la forme :

1 I /sy
+_ = + (2
U —/{ln(y )—|—C’—}—/{w(5), (5.8)
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avec w (y/8) = 2sin?[(7/2)(y/d)], k = 0,41, C = 5,1 et II étant déterminé & l'aide des

variables internes et externes de la couche limite :

kU, (5"‘Ue
—1In
v

Ur

2 —In(1+1I) = >—/<;C’—ln/<;.

L’application de la loi de sillage démontre son efficacité sur la figure 5.12. En effet, dans
les trois cas issus des cas-tests présentés précédemment, la loi de paroi ne permet pas de
retrouver 1’évolution du profil de vitesse. Il est nécessaire de lui adjoindre la loi de sillage de
I’équation (5.8). Les valeurs du parametre II obtenues pour les cas-tests de Schloemer, de Na
et du profil V2 sont présentées respectivement dans les tableaux 5.1, 5.2 et 5.3. Ce parametre
qui pondere la fonction de sillage est caractéristique du gradient de pression mais également

de T'histoire de la couche limite.

35 ‘ .
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F1G. 5.12: Profils de vitesse tracés avec les variables universelles de la couche limite.

Le gradient de pression creuse le profil de vitesse. Plus il est fort, plus ce creux est marqué.
La loi déficitaire, consistant a tracer (U, — U) /U, en fonction de y/0 montre donc de grandes
disparités lorsque différents profils de vitesse sont tracés (cf. notamment la figure 5.13-a). Pour
obtenir une similitude dans la partie externe de la couche limite, Zagarola & Smits [12] ont
proposé une loi déficitaire modifiée. Cette derniere a été développée pour un écoulement
en canal et comparée avec succes a des résultats expérimentaux. L’extension proposée pour
une turbulence de couche limite consiste a tracer (U, — U)/Uzg en fonction de y/d, avec
Uzs = Ued* /0. Maciel et al. [32] ont appliqué cette loi déficitaire a plusieurs couches limites
subissant des gradients de pression positifs. La figure 5.13-b est I’application de cette loi de
similitude a différentes couches limites extraites de profils placés en incidence. Le parametre
d/0* est donc considéré comme un autre parametre caractéristique de l'effet du gradient

de pression, puisqu’il permet d’obtenir une auto-similarité du profil de vitesse dans la zone
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externe de la couche limite (typiquement pour y > 0,20).

© CD6
¢ CcD7
A CD9
| CD11|
+ CcD21
> CD22
* CD23
v CD24 |
e V211
4 V215
A V217
= V220
+ v221|7
> V222
* V223
v V229

(a) Profils déficitaires classiques (b) Profils déficitaires de Zagarola-Smits

Fic. 5.13: Loi déficitaire de profils de vitesse pour des écoulements soumis a un gradient
de pression. Le profil en pointillé correspond au profil de vitesse U/U, = (y/ 5)1/ 7. En noir,
profils de vitesse issus de la simulation du profil CD placé dans la grande chambre sourde
a 8° d’incidence. En rouge, profils de vitesse issus de la simulation du profil V2. Le chiffre
correspond au capteur au droit duquel le profil de vitesse a été extrait.

Il est également intéressant dans ce paragraphe de mentionner 'analyse de Castillo & Ge-
orge [29] consistant a obtenir une similitude dans la partie externe de la couche limite. Ils
considerent que Clauser a sur-contraint le probléme en ne considérant qu’une seule échelle de
vitesse, & savoir u,. L’hypothese de couche limite équilibrée est alors définie par la constance
du parametre B¢, qui est difficile a satisfaire expérimentalement. Dans ’analyse de Cas-
tillo & George, la définition d’une couche limite équilibrée est moins restrictive et fournie par
la relation A = §/(dé/dz)(1/poU2)dp/dx = const. Sous cette conditon, ils obtiennent pour
A#0:

§ ox UZVA, (5.9)

Cette derniére relation a été validée expérimentalement, ce qui signifie que la plupart des
couche limites sont équilibrées, si la définition de Castillo & George est utilisée. Trois valeurs
de A caractérisent trois types d’écoulement :

— A = —1,92 pour une couche limite soumise & un gradient de pression négatif;

— A = 0 pour une couche limite sans gradient de pression ;

— A = 0,22 pour une couche limite soumise a un gradient de pression positif.
Appliquant ces résultats aux profils CD et V2 placés en incidence (respectivement 8° et 20°),
nous tracons la vitesse a ’extérieur de la couche limite en fonction de I’épaisseur de couche
limite en échelles logarithmiques sur la figure 5.14. Si I’évolution est linéaire, la pente est
égale a —A. Le résultat est tres concluant pour le profil CD et fournit Acp = 0, 2, trés proche
de la valeur obtenue par Castillo & George lorsque la couche limite est soumise & un gradient
de pression positif. Sur la partie arriere du profil V2, le résultat est identique. Cependant,

la pente est bien moins forte sur la partie médiane du profil (au niveau des capteurs 11, 15
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et 17). On remarque sur la figure 5.10 que cette zone est une zone de tres faible gradient de

pression.
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Fi1g. 5.14: Similitude des couches limites des profils CD et V2 d’apres ’étude de Cas-
tillo & George [29].

Cette étude bibliographique a permis de dégager des parametres caractéristiques des effets
du gradient de pression sur le profil de vitesse. Ces effets peuvent étre strictement locaux,
comme le parametre de Clauser B¢, ou tenir compte de 1’histoire de la couche limite comme
le parametre IT de la loi de sillage ou le rapport §/6*. Au paragraphe suivant, nous prenons
en compte l'effet du gradient de pression moyen sur le spectre des fluctuations de pression

mesuré en paroi, a ’aide des parametres mis en évidence dans cette étude bibliographique.

5.4.4 Vers un nouveau modele universel

L’effet du gradient de pression sur les spectres normalisés de pression a été illustré sur
la figure 5.6. La mise en ceuvre des modeles spectraux développés pour des écoulements sur
plaque plane ou en conduit est donc vouée a ’échec, comme illustré par la figure 5.15. A
partir du modele de Goody, seul capable de restituer les effets du nombre de Reynolds, et de
résultats expérimentaux, une nouvelle formulation est proposée pour prendre en compte les
effets du gradient de pression.

Le modeéle de Goody utilise des variables mixtes, mais avec § et non 0" comme dans le
modele de Chase-Howe. Cette modification est justifiée par la taille caractéristique des grosses
structures qui est plus de 'ordre de grandeur de § que de §*. Cependant, cette définition est
plus complexe & utiliser, puisque le calcul de § issu d’une expérience ou d’une simulation
numérique fournit un résultat bien moins précis que le calcul de 6*. En effet, une erreur
commise sur le calcul de § aura moins d’impact sur le calcul de §*, puisque dans la région

externe de la couche limite, le déficit de vitesse est généralement assez faible. Nous décidons
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F1G. 5.15: Spectre de pression pres du bord de fuite du profil V2 (SMD 22). Mesure et modeles

classiques tracés a ’aide des données du tableau 5.3

3

donc dans un premier temps de reformuler le modeéle de Goody sur I’épaisseur de déplacement

6* en supposant que la couche limite turbulente sur plaque plane ou dans un canal suit la loi
en 1/7. Ainsi, & partir des équations (5.3a) et (5.3b), 0 est relié & 6* par la relation §/6* = 8.

Finalement, le modele de Goody est décrit selon la formule :

(I)pp(w)Ue _

()

(5.10)

2 §* -
Tp5

avec Cf = 0,105, C} = 4,8 et C4 = 3, 76R;"™".

W&\ 07
(57) +a

3.7

+fesan (37)]

Les effets du gradient de pression & prendre en compte sont :

— une augmentation du niveau a travers la modification de la constante CY;

— une augmentation de la pente dans la zone de recouvrement |

| & travers une modifi-

cation de ’exposant 3,7 dans le premier terme du dénominateur et donc du coefficient

.

La base de données n’est pas suffisamment étoffée a ce jour pour proposer une formulation

complete et validée. Cependant, la forme générale du modele proposé est :

wd*\ 2
F2(H> 507 6/5*) (U)

(5.11)

Ue

(”5* ) " Fi(IL fe, 5/5*)]

e ()]
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F1G. 5.16: Nouveau modele spectral prenant en compte les effets du gradient de pression.

L’utilisation des données des différents cas-tests permet de proposer une formulation pour
Fy(I1, B, 6/6%) = 0,78 (1,8I15¢c + 6). Ce nouveau modele est comparé sur la figure 5.16 au
modele de Goody pour les trois cas tests présentés. Méme si I'accord n’est pas parfait, on

remarque une amélioration sensible avec le nouveau modele.

5.5 Application au profil V2

Nous nous proposons d’effectuer le calcul du bruit de bord de fuite du profil V2, placé dans
le jet de la petite soufflerie & 16 m/s et 20° d’incidence. Le modele d’Amiet est utilisé dans sa
formulation complete (Eq. 2.22), prenant en compte l’envergure finie, la correction de bord
d’attaque et les différentes rafales, subcritiques et supercritiques. La vitesse de convection est
obtenue par la relation U, = 0, 8Uj et la longueur de cohérence transversale par le modele de
Corcos, en prenant comme valeur pour le parametre b. la valeur usuelle de 1, 4. Finalement,
le spectre de pression en paroi est obtenu par les différents modeles semi-empiriques présentés
précédemment, ces derniers étant alimentés par la simulation RANS et les valeurs présentées
dans le tableau 5.3. La figure 5.17 montre que I'utilisation du nouveau modele semi-empirique,

couplé avec une simulation RANS et le modeéle analytique d’Amiet est capable de prédire avec
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F1a. 5.17: Nouveau modele spectral prenant en compte les effets du gradient de pression.

une excellente précision le bruit rayonné en champ lointain. L’utilisation de modeles semi-
empiriques plus classiques, ne prenant pas en compte le gradient de pression, ameéne a une

sous-estimation importante du niveau de bruit rayonné par le profil en champ lointain.

5.6 Application a un ventilateur de refroidissement automo-
bile

Les différents éléments présentés dans les chapitres précédents sont ici appliqués au calcul
du bruit de bord de fuite d’un ventilateur axial de refroidissement moteur. Une premiere
évaluation sur ce type de ventilateur a en effet indiqué que le bruit de bord de fuite pouvait
expliquer le niveau de bruit du ventilateur en hautes fréquences [91]. Le ventilateur sélectionné
possede 9 pales régulierement réparties, dont le dessin est basé sur le profil CD étudié au
chapitre 1. Les rayons en pied et en téte de pale sont respectivement de 78 mm et de 183 mm.
La figure 5.18 montre que les pales du ventilateur sont déversées. Les effets de cet angle
de dévers sur le rayonnement acoustique seront discutés dans la suite. Plusieurs simulations
numériques ont été effectuées sur cette configuration, ot une pale a été finement maillée. Sur

un méme maillage, deux points de fonctionnement seront explorés.

5.6.1 Description de la simulation RANS de référence

La simulation numérique a été effectuée par Valeo a 'aide du logiciel CFX-TASCflow.
Les calculs présentés s’appuient sur un maillage fin comprenant 3,6 millions de nceuds. La
figure 5.19 montre quelques détails du maillage. Les schémas numériques sont du deuxieme

ordre, décentrés pour les termes convectifs et centrés pour les autres dérivations spatiales.
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Fi1G. 5.18: Ventilateur axial de refroidissement automobile vu du co6té de l'aspiration. Le
ventilateur tourne dans le sens horaire (pales déversées vers avant).

5.6.2 Hypotheses et principe du calcul

Le modele d’Amiet sur lequel repose le calcul acoustique suppose que le ventilateur est
bien adapté, c’est-a-dire que I’écoulement reste attaché a la pale pres du bord de fuite, afin de
pouvoir définir une statistique de pression pariétale avec une vitesse de convection dans le sens
de I’écoulement relatif. Sous ces conditions, la pale du ventilateur est découpée en différents
trongons afin d’appliquer les théories du profil mince sur chacun des trongons, assimilés a
des plaques planes. La géométrie du trongon a un rayon 7 est alors déduite du maillage. Elle
est caractérisée par 'angle (3, angle complémentaire de I’angle de calage, 'angle ¢ de dévers,
I'angle 6; d’inclinaison, la corde et ’envergure du troncon. La statistique des fluctuations
de pression pariétale est alors déduite des simulations numériques a ’aide des modeles semi-
empiriques. Au milieu du trongon considéré, les profils de vitesse relative et de pression totale
relative sont interpolés sur une normale & la paroi prise & 95% de corde. La vitesse relative
n’est pas constante en dehors de la couche limite, tandis que la pression totale est conservée en
dehors des couches limites et des sillages. L’épaisseur de la couche limite est donc calculée sur
la base de la pression totale. Ensuite, les variables externes de la couche limite sont évaluées,
a savoir :

— D’épaisseur de déplacement 6*;

— D’épaisseur de quantité de mouvement 6 ;

— la vitesse a I'extérieur de la couche limite U,.
Les variables internes suivantes sont également estimées :

— la contrainte de cisaillement a la paroi 7, ;
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FiG. 5.19: Maillage du domaine de calcul. Les parties grises et rouges sont en rotation tandis
que les zones en amont (bleues) et en aval (vertes) sont fixes.

— la vitesse de frottement ..
La vitesse de convection est définie par U, = Up/a o o = 1,25 et Uy est la vitesse issue du
triangle des vitesses telle que Uy = \/W avec Uy la vitesse tangentielle et U, la vitesse
axiale. La longueur de cohérence est déduite du modele de Corcos (I, (w) = b.U./w) en posant
ici b = 1,4. Le spectre de pression pariétale est ensuite déduit des modeles semi-empiriques

précédemment décrits et des variables internes et externes de la couche limite.

5.6.3 Exemples d’application

Deux calculs sont utilisés dans cette étude. Le ventilateur tourne a 2500 tr/min et le
débit Q est respectivement de 2500 m3/h et 3000 m3/h sur les deux points de fonctionne-
ment sélectionnés. Le sens de rotation est inversé par rapport aux repeéres utilisés dans le
chapitre 4 et une nouvelle matrice de changement de repere a été définie pour prendre en
compte cette modification. Toutefois, le repere fixe (R, ©, ¢) dans lequel est défini 'observa-
teur est inchangé. La figure 5.20 présente un exemple, & mi hauteur de pale, des résultats
fournis par la simulation numérique. Le profil de vitesse ne présente pas de maximum strict.
Au contraire, le profil de pression totale permet de définir sans ambiguité une épaisseur
de couche limite §. La répartition de pression le long de la corde de la pale est également
visualisée afin de décrire I’évolution du gradient de pression moyenne.

Une question toujours ouverte concerne la vitesse a utiliser dans le modele acoustique.
En effet, le choix a été fait d’utiliser la vitesse issue du triangle des vitesse Uy plutot que la
vitesse a 'extérieur de la couche limite U, obtenue par la simulation numérique. Dans le calcul
acoustique, il s’agit de prendre en compte une vitesse relative de ’écoulement par rapport a
la pale qui soit globale. Pour faire le parallele avec le modele utilisé pour un profil fixe placé
dans le jet de la soufflerie, la vitesse en amont du profil est utilisée et non la vitesse locale

a lextérieure de la couche limite au niveau du bord de fuite, qui dans le cas du profil fixe
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F1G. 5.20: Interpolation des champs aérodynamique & un rayon r = 12,9 cm. Q = 3000 m?/h
et N = 2500 tr/min.

est supérieure du fait d’un effet de blocage de ’écoulement (cf. par exemple le tableau 5.3).
De fagon générale, Uy est déterminée par la vitesse d’entralnement de la pale par rapport
au repere lié au milieu de propagation. Le tableau 5.4 met en évidence un écart significatif
entre Uy et U,, notamment en téte de pale ot I’écoulement est fortement tridimensionnel. La
vitesse de convection est également définie par rapport a la vitesse Uy. Ce choix est discutable
mais nécessaire puisque le modele analytique est développé pour une méme orientation des
vitesses Uy d’écoulement et U, de convection. La vitesse extérieure U, n’est donc utilisée que
pour définir le spectre de pression en paroi. C’est en effet U, qui détermine les cisaillements
locaux dans la couche limite, responsable de la dynamique tourbillonnaire caractéristique de la
turbulence. Ces choix sont toutefois discutables et donneront lieu a une étude paramétrique
au paragraphe 5.6.4. De plus, la figure 5.21 qui représente les profils de vitesse moyenne
met en évidence le caractere tri-dimensionnel de la couche limite. Le profil de vitesse a une
composante radiale qui évolue lorsqu’on s’éloigne de la paroi. Ainsi, la vitesse de frottement
est loin d’étre alignée avec la vitesse a l'extérieur de la couche limite, comme c’est le cas sur

des profils placés dans des écoulements bidimensionnels sans fleche en souflerie.

Q = 2500 m3/h Q = 3000 m3/h
Rayon (cm) Ue (m/s) Up (m/s) Ue (m/s) Up (m/s)
=83 14,6 23,1 18,4 23.7
r=10,2 91,4 97,7 93,7 98,2
r=12,0 29,2 32,4 30,2 32,8
r=13,8 34,4 37,1 34,8 37,4
r=15,7 38,1 41,8 39,4 42,1
r=17,5 15,7 46,5 12,8 46,8

TAB. 5.4: Vitesse relative externe. Comparaison entre la vitesse U, extraite des simulations
RANS et la vitesse Uy issue du triangle des vitesses. N = 2500 tr/min.
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F1aG. 5.21: Visualisation du profil de vitesse moyenne obtenu & un rayon médian (r = 0,12 m).
La composante radiale est importante et varie entre la région interne de la couche limite
(définissant la vitesse de frottement wu;) et la région externe (définissant la vitesse externe
Ue).

Avec les données d’entrée décrites ci-dessus, le modele analytique permet de calculer la
DSP de pression acoustique et de construire ainsi les cartographies de directivité présentées
sur la figure 5.22. La prédiction fondée sur le modele spectral de Goody, utilisé ici, reproduit
une différence du niveau en basses fréquences en fonction du débit massique. La figure 5.23
montre que cet effet n’est pas reproduit en utilisant le modele spectral de Schlinker & Amiet.
Il est remarquable également de noter ’écart important qui existe entre le modele et les
données expérimentales. Ces dernieres correspondent toutefois au bruit mesuré sur un mo-
dule complet, c’est-a-dire en présence d’un stator redresseur et d’un radiateur positionné
en amont. L’écart observé entre la mesure et le modele peut s’expliquer de deux manieres.
D’une part les mécanismes d’impact de turbulence, contribuant au rayonnement acoustique
en haute fréquence, ne sont pas considérés.D’autre part, les effets de recirculations éventuelles
en périphérie de I'hélice sont négligés et peuvent expliquer les écarts observés en basse
fréquence (f < 2 kHz). La figure 5.24 compare les résultats obtenus en utilisant des données
issus des simulations RANS par rapport a 'utilisation des lois d’évolution de I’épaisseur de
déplacement 6* issues d’un profil de vitesse en puissance 1/7°*¢. Ainsi les résultats obtenus
dans la référence [91] montrent un meilleur accord avec les résultats expérimentaux. Le calcul
acoustique utilisant la statistique de pression en paroi issus des mesures sur le profil CD, mais
normalisée par les valeurs issues des simulations RANS, montre une efficacité acoustique plus
faible, attribuée en partie aux valeurs des parametres externes obtenues par la simulation
RANS sur le trongon prés de la téte de pale. L’utilisation des statistiques de pression issue
du modele de Goody s’éloigne encore des résultats expérimentaux, du fait de la non prise en

compte du gradient de pression dans le modele de Goody.
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F1G. 5.22: Prévision de la DSP de pression acoustique obtenue a une distance d’un metre du
ventilateur en utilisant le modeéle de Goody pour la pression pariétale. N = 2500 tr/min.
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Fia. 5.23: Effet du modele de pression pariétale sur la DSP de pression acoustique en amont
du ventilateur (0 = 180°). N = 2500 tr/min. Comparaison avec des mesures effectuées sur
module (d’apres [35]).
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Fic. 5.24: Effet de l'utilisation de données issues des simulations RANS en comparaison
avec les lois d’évolution issues du profil de vitesse en puissance 1/7*¢. N = 2500 tr/min.
Comparaison avec des mesures effectuées sur module (d’apres [35]).

5.6.4 Etude paramétrique

La simulation numérique du ventilateur tournant a 2500 tr/min et fournissant un débit
de 2500 m?3/h est retenue dans ce qui suit pour I’étude paramétrique. Le calcul de référence
divise la pale en 6 troncons et se base sur le maillage fin précédemment décrit. Le spectre de
pression en paroi est déduit du modele de Goody et la vitesse de convection est définie par
U. = Up/a avec a = 1,25. L’étude paramétrique porte sur la qualité du maillage, le choix
fait dans la facon de définir la vitesse de convection, 'effet de ’angle de dévers et le gradient

de pression moyenne.

Effet de la qualité du maillage

Un second maillage bien moins raffiné (850000 noeuds) a été réalisé. Cette nouvelle si-
mulation est analysée avec les mémes outils que la simulation de référence afin de fournir un
spectre de pression acoustique. La figure 5.25 compare ce spectre avec la solution de référence
afin de voir I'influence de la qualité du maillage sur la prévision acoustique. Un maillage peu
raffiné peut ainsi conduite & une surestimation du niveau de 10 dB. Le tableau 5.5 montre
notamment ’effet du maillage sur chacun des parametres de la couche limite. Sur les troncons
4 et 5, qui apportent la plus grande contribution au rayonnement acoustique, il est remar-
quable de noter que la contrainte de cisaillement a la paroi est surestimée d’un facteur 2 a 3
avec le maillage grossier. Ce résultat est responsable d’une surestimation de 6 dB a 10 dB sur
le spectre de pression pariétale issu du modele de Goody. 1l est difficile toutefois de dégager

une tendance sur I’ensemble des parametres en fonction de la qualité du maillage. Le calcul
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Fia. 5.25: Effet de la qualité du maillage sur le rayonnement acoustique.

du parametre II dans la loi de sillage n’est toutefois possible qu’avec une bonne qualité de
maillage. L’utilisation du nouveau modele spectral prenant en compte le gradient de pres-
sion est donc limitée & un maillage suffisamment fin. La qualité du calcul aérodynamique est
donc un facteur crucial pour une bonne estimation des statistiques des variables de la couche

limite, et notamment les variables internes.

Effet du choix de la vitesse de convection U,

Le choix de la vitesse de convection constitue une question encore ouverte. D’un co6té, la
vitesse de convection étant une information relative a la statistique de la pression pariétale,
il semblerait logique de construire cette vitesse sur la base de la vitesse U, fournie par la
simulation, telle que U, = alU.. De 'autre coté, le coefficient « est utilisé dans la simulation
acoustique pour laquelle nous avons fait le choix d’utiliser la vitesse Uy issue du triangle des
vitesses. Il faudrait donc construire un nouveau coefficient o’ tel que o = Uy /U, = aUy/U..
Dans ce dernier cas, le coefficient o qui intervient dans le calcul de la fonction de transfert
aéroacoustique est artificiellement augmenté (cf. tableau 5.4), modifiant ainsi la fonction de
transfert aéroacoustique. L’impact de cette modification est évalué sur la figure 5.26 et tend

a diminuer le niveau spectral de 2,5 dB a 5 dB.

Effet de I’angle de dévers (

La prise en compte de I’angle de dévers dans le rayonnement acoustique des troncons est
complexe, car plusieurs phénomenes physiques faisant intervenir cet angle dans la méthode
de calcul sont en compétition. Tout d’abord, le dévers se traduit par une augmentation de la

longueur du bord de fuite dans un rapport 1/ cos (. Plus la pale sera déversée, plus cet effet
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maillage r=8,3 r=10,2 r=12,0 r=13,8 r=157 r=17,5

U, (m/s) fin 14,6 21,4 29,2 34,4 38,1 15,7
grossier 6,1 21,8 27,2 35,7 38,6 23,8

5 (mum) fin 0,87 2,3 3,7 2,9 2.5 2,2
grossier 10,7 11,6 6,0 3,2 2,2 8,1

5* (m) fin 0,38 0,52 1,19 0,73 0,57 0,28
grossier 3,4 2,0 1,5 0,66 0,48 3,1

6 (mum) fin 0,13 0,28 0,54 0,34 0,31 0,19
grossier 1,6 1,4 0,77 0,37 0,27 1,8

- (Pa) fin 0,32 0,96 0,97 0,99 2,02 1,45
P grossier 0,39 1,27 0,71 3,15 5,78 2,06
fin 0,53 0,91 0,91 0,92 1,31 1,11

ur (M/S) o ossier 0,58 1,04 0,78 1,64 2,22 1,32
fin 2,09 2,08 3,23 3,53 1,95 0,32

fo grossier 5,30 5,64 9,01 1,49 0,72 25,4
- fin 2,82 1,37 2,81 4,21 2,32 —
grossier — — 3,33 0,33 — —

TaB. 5.5: Effet du maillage sur les variables internes et externes de la couche limite.

aura tendance a augmenter le niveau de bruit. Le deuxiéme effet est lié a l'orientation de la
vitesse par rapport au troncon de pale. En effet, la composante de la vitesse qui intervient dans
le rayonnement acoustique est celle portée par la normale au bord de fuite. Deux contributions
se combinent alors. D’une part, les rafales perpendiculaires au flux de convection portent le
maximum d’énergie turbulente incidente. D’autre part, ce sont les rafales dont les fronts
d’onde sont paralleles au bord qui rayonnent le plus efficacement. Howe [71] et Blake [14]
(Eq. 11-11a p. 731) font ainsi intervenir un facteur cos® o dans la formule de la DSP de
pression acoustique, ol ¢ est l'angle formé par la normale au bord de fuite et la vitesse
de transport de la turbulence. La définition de cet angle est différente de celle du dévers,
puisque le dévers est une notion géométrique alors que cet angle est lié & un glissement de
I’écoulement parallelement au bord. Les notations sont présentées sur la figure 5.27. Ffowcs-
Williams & Hall [17] font intervenir le cos? o. Cette différence avec les résultats de Howe et de
Blake est attribuée par Howe a I'oubli d’'une pondération par cos o liée a la perte d’efficacité
de rayonnement avec la distance au bord. L’influence pour chacun des troncons des deux
corrections est observée sur le tableau 5.6. La figure 5.28 montre quant a elle I'influence
globale sur le spectre. A priori, les deux effets doivent étre conjugués. Ils conduisent & espérer

une diminution notable du bruit de bord de fuite sur une architecture a pales déversées.

La figure 5.29 montre la difficulté de modélisation du dévers sur un cas simple. La fi-
gure 5.29-a montre le probleme tel qu’il est traité dans le modele du bruit de bord de fuite
d’un profil, a savoir que la vitesse est longitudinale et perpendiculaire au bord de fuite. La
figure 5.29-b montre le probleme tel qu’il serait souhaitable de le traiter, dans le cadre d’un

découpage d’une pale en trongons radiaux, chaque trongon étant associé a une configuration
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Fia. 5.26: Effet de la vitesse de convection sur le rayonnement acoustique.

Fi1G. 5.27: Définition des angles utilisés pour la prise en compte de I’angle de dévers.

du triangle des vitesses. La vitesse possede alors une composante radiale et n’est plus per-
pendiculaire au bord. Par ailleurs, le troncon de pale n’est plus rectangulaire et le calcul de
I'intégrale de rayonnement n’est plus direct puisqu’un couplage apparait alors entre la di-
rection longitudinale et la direction transverse. Finalement, le probleme tel que nous 'avons
traité correspond au cas des figures 5.29-c et 5.27. Le découpage de la pale est alors effectué
selon des facettes rectangulaires qui se recouvrent dans la zone du bord d’attaque. L’erreur
commise en affectant a cette zone les parametres qui en toute rigueur correspondent a un
autre rayon ne porte pas a conséquence, car les sources sont concentrées au voisinage du bord
de fuite. La technique retenue est ainsi une préconisation de ’emploi du modele de profil
isolé dans le cas d’une architecture a fort dévers. Une prise en compte complete de ce dernier
nécessiterait une intégration numérique prohibitive vis-a-vis des objectifs initiaux du modele,

sur la géométrie de la figure 5.29-b.



5.6 Application & un ventilateur de refroidissement automobile 145

80
—1/cos(
‘‘‘‘‘ 3
L cos® o |
0. cos o/ cos ¢
---Solution de référence,
60r . Exp. modult My 1

++

S

Spectre de pression acoustique(dB)

100 300 1000 4000 10000
Fréquence (Hz)

Fia. 5.28: Effet de 'angle de dévers sur le rayonnement acoustique par une correction sur la
longueur de corde (1/ cos (), par la multiplication d'un facteur cos® o ou par combinaison des
deux effets.

(a) Probleme dont la solution est (b) Probleme & résoudre (c) Choix de résolution
connue

F1G. 5.29: Problématique de la prise en compte de 'angle de dévers.
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Rayon (cm) ¢ 101og;¢(1/ cos () o 101og;(cos® o)

r=28,3  —30,6° 10,6 dB 36, 2° —2,8 dB
r=10,2  22,0° +0,3 dB —20,4° —0,8 dB
r=12,0  36,9° +1,0 dB —42,9° —4,1dB
r=13,8  44,4° +1,5 dB —53,4° —6,7 dB
r=157  452° +1,5 dB —55,0° —7,2 dB
r=17,5  45,9° +1,6 dB —55,7° ~7,5dB

TAB. 5.6: Angles de dévers et impact sur le rayonnement acoustique.

Effet du gradient de pression moyenne

L’étude qui a été menée au paragraphe 5.4 s’applique ici a une pale de ventilateur. Une
analyse appropriée de la simulation numérique fournit alors le parametre du gradient de
pression de Clauser, fc = (8/7,)(dp/dz), ainsi que le parametre II de la loi de sillage. I est
effectivement remarquable de noter que la loi de sillage de Coles [3%] reste valable pour les
couches limites tridimensionnelles prés du bord de fuite, sauf pour le troncon en téte de pale
ou I'écoulement est perturbé par la présence de la virole et ou un décollement est observé. La
figure 5.30 illustre ce résultat. Les valeurs obtenues pour le parameétre de Clauser et de la loi
de sillage sont repris dans le tableau 5.7. Ces parametres sont ensuite utilisés conjointement
avec la nouvelle forme de modele spectral (Eq. 5.11) afin de prendre en compte les effets
du gradient de la pression moyenne sur la statistique de la pression fluctuante en paroi.

L’augmentation du rayonnement acoustique qui en résulte est présentée sur la figure 5.31.

Rayon (cm) I o = (6/7,)(dp/da)

r=28,3 2,82 2,09
r=10,2 1,37 2,08
r=12,0 2,81 3,23
r=13,8 4,21 3,53
r=157 2,32 1,95
r=17,5  — 0,31

TAB. 5.7: Parametres caractéristiques du gradient de pression obtenus par analyse de la
simulation numérique.

5.7 Conclusion

Une méthode d’estimation du spectre des fluctuations de pression en paroi a l'aide des
données moyennes de 1’écoulement a été proposée. Elle s’appuie sur I’étude des lois de simili-
tudes de la couche limite turbulente, qui permet de dégager des dimensions caractéristiques
et donc des normalisations par les parametres internes, externes ou mixtes de la couche
limite. Les différents modeles semi-empiriques, s’ils commencent a prendre en compte des

effets complexes, tels que ceux du nombre de Reynolds, ne s’appliquent pourtant qu’a des
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Fia. 5.31: Effet du gradient de pression sur le rayonnement acoustique.

écoulements simples en canal ou sur des plaques planes. Les effets d’un gradient de pres-
sion, inévitablement présent dans des écoulements réels autour de profils ou d’aubes, ont été
caractérisés et des parametres caractéristiques issus d’études de similitudes ont été dégagés.
Une base de données a été constituée afin de développer un modele semi-empirique basé sur le
modele de Goody prenant en compte les effets du gradient de pression a ’aide des parametres
caractéristiques isolés. Cette base de données est encore insuffisante pour proposer un modele
complet et robuste. Cependant, une premiere amélioration est proposée et mise en pratique
sur le cas-test du profil V2. Finalement, une simulation numérique RANS est analysée afin de
prédire le bruit de bord de fuite généré par un ventilateur axial de refroidissement automo-
bile, par application des modeles proposés. Cette partie, encore exploratoire, vise a quantifier
certains effets relatifs. Elle montre que des erreurs de 'ordre de 10 dB sur le bruit de bord de
fuite peuvent provenir d’une absence de prise en compte des effets du gradient de pression,

de 'angle de dévers ou bien encore d’un maillage insuffisamment raffiné.



Conclusion

Synthese

Les méthodes analytiques de prévision du bruit a large bande, développées sur la base des
théories de profil mince, malgré les simplifications sur la géométrie sont capables de restituer
avec une précision acceptable le bruit rayonné. Ce résultat fondamental est intimement lié
a leurs descriptions suffisamment réalistes des mécanismes générateurs de bruit. Ainsi, nous
avons pu noter la grande précision dans la prévision du bruit rayonnée par un profil placé dans
une turbulence homogene et isotrope. La simplification sur la géométrie du profil, supposé
sans épaisseur et sans cambrure, n’est pas dommageable lorsque le profil est fin. Pour des
profils plus épais, il est remarquable de noter qu’a faible vitesse, l'efficacité de ce mécanisme
est diminuée en hautes fréquences. Il est donc préconisé, pour des ventilateurs fonctionnant
a basse vitesse dans un environnement turbulent, d’augmenter 1’épaisseur du bord d’attaque.

Le mécanisme de génération de bruit lors du passage de la couche limite turbulente au
droit du bord de fuite a ensuite été approfondi. Le modele d’Amiet et de récentes améliorations
ont pu étre validés a I'aide d’une étude expérimentale sur un profil cambré placé en incidence
dans un jet débouchant dans une chambre sourde. Il ressort de cette étude qu’'une fois connue
la statistique des fluctuations de pression pres du bord de fuite, supposer le profil équivalent
a une plaque plane n’a qu’une faible influence sur son rayonnement acoustique. L’application
des théories linéarisées du profil est donc justifiée et montre un excellent accord avec I’étude
expérimentale.

L’instrumentation des pales d'un ventilateur axial représente une contribution originale
de ce travail. L’étude bibliographique a en effet permis de constater ’absence de résultats
expérimentaux pour la validation des modeles de bruit de bord de fuite d’un ventilateur.
Malgré les difficultés rencontrées lors de la mise en ceuvre de capteurs embarqués pour la
mesure de la statistique de pression en paroi, une base de données a été constituée. Elle
comprend, en milieu et en téte de pale, la vitesse de convection des structures turbulentes, la
cohérence transversale pour quatre écartements distincts et le spectre de pression en paroi.
Elle est également couplée & une mesure de la directivité du ventilateur effectuée dans une
chambre anéchoique.

L’adaptation a un ventilateur du modele de bruit de bord de fuite sur un profil a également

été menée. Moyennant des changements de repeére et une prise en compte du facteur Doppler,
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le modele analytique de plaque plane est appliqué a chacun des segments de pales. L utilisation
de la base de données précédemment constituée a permis de valider ce modele, avec une erreur
inférieure a 3 dB sur toute la bande fréquentielle d’analyse. Une adaptation du modele pour
I'obtention de la puissance acoustique en amont et en aval d’une soufflante de turbomachines
a également été présentée.

Finalement, le modele étant validé lorsque les données d’entrée sont fournies expérimen-
talement, la question de I'obtention de ces données a l'aide de calculs RANS a été traitée. Les
lois de normalisation des spectres de pression en paroi répondent a cette question pour un
écoulement sans gradient de pression. L’influence de ce gradient de pression sur la statistique
de pression ayant été démontrée, des parametres caractéristiques du gradient de pression sur
les lois universelles du profil de vitesse ont été dégagés. Bien que la base de données ne soit
pas suffisamment étoffée pour fournir un modele robuste de spectre de pression a partir des
données moyennées, une premiere formulation prenant en compte ces effets est proposée. Son
application couplée avec le modele analytique et un calcul RANS pour décrire I’écoulement
moyen autour d’un profil permet de prédire avec une précision satisfaisante le bruit rayonné
par celui-ci. Un application de ces méthodes sur une pale de ventilateur de refroidissement

automobile a également été traitée.

Perspectives

Le bruit d’impact de turbulence sur un profil est correctement prédit par le modele
d’Amiet pour les profils fins. Lorsque le bord d’attaque est épais, une atténuation du bruit en
hautes fréquences est attribuée a la modification du champ turbulent incident. Ainsi, 1'utili-
sation d’une théorie de la distortion rapide de la turbulence devrait permettre de quantifier
cet effet.

Concernant l'instrumentation embarquée d’une pale de ventilateur, la présence d’une
cavité dans le capteur a posé de nombreux problemes lors de leur étalonnage. Il serait donc
intéressant d’effectuer une instrumentation ou la zone sensible des capteurs affleurerait a
la paroi, afin d’accorder une plus grande confiance aux résultats expérimentaux. La pale
instrumentée devra donc posséder un bord de fuite plus épais si ’on souhaite utiliser les mémes
microphones ou une nouvelle technologie de capteurs devra étre trouvée, en comptant sur des
progres dans la miniaturisation des composants électroniques. La connaissance du point de
fonctionnement du ventilateur d’essais est également une donnée qui serait intéressante de
connaitre et de faire varier. Ainsi, I’ajout d’une virole est envisagée dans une future étude.
Toutefois, I’étude des mécanismes d’extrémité risque de s’avérer complexe, bien qu’utile pour
la communauté scientifique.

L’utilisation de calculs RANS pour fournir des spectres de pression en paroi au bord
de fuite semble toujours étre un pari délicat a mener. Un outil de simulation plus précis

pour décrire les sources acoustiques sur une pale de ventilateur n’est toutefois pas envisagé a
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court ou moyen terme. Le travail commencé dans cette these, pour dégager des parametres
influengant le profil de vitesse dans la couche limite, est également & poursuivre. Le besoin
d’une base de données comprenant les parametres internes et externes de la couche limite
ainsi que le spectre de pression mesuré en paroi s’est fait sentir. Couplé a l’effort sur la
description de lois de similitudes dans la couche limite en présence de gradient de pression, il
devrait permettre de proposer des modeles semi-empiriques de spectre de pression normalisé
prenant en compte les effets de Reynolds et de gradient de pression.

L’application de ces outils au bruit de bord de fuite d’une pale & géométrie complexe,
présentant notamment un fort dévers, a soulevé de nombreuses questions, notamment concer-
nant la prise en compte de ’angle de dévers de la pale. En effet, le modele analytique d’Amiet
ne permet pas de prendre en compte une vitesse de convection des structures turbulentes non
alignée avec la vitesse d’entrainement de la pale. De plus, le découpage de la pale en trongons
rectangulaires rend impossible d’avoir a la fois la corde orientée selon une normale au rayon
et dans le méme temps, ’envergure alignée avec le bord de fuite déversé. Une étude complete
des effets de ’angle de dévers serait intéressante dans le prolongement de ce travail, d’autant
que les pales déversées sont couramment utilisées afin de réduire le niveau sonore du rayon-
nement acoustique. Le modele analytique est également limité aux écoulements non-décollés,
c’est-a-dire pour lesquels une vitesse de convection est toujours définie. Pour des pales en
régime décroché, le modele n’est plus adapté et une extension substantielle de celui-ci s’avere
nécessaire. Elle rendra possible la prévision du bruit rayonné par un ventilateur sur toute sa

gamme de fonctionnement, y compris dans des régimes d’écoulement ou il n’est plus adapté.



152 Conclusion




Annexe A

Equations de ’acoustique linéaire

L’acoustique linéaire est I’étude des ondes de compression dans un milieu visqueux, com-
pressible et conducteur de chaleur. Ces ondes correspondent au développement & ’ordre 1 du
mode acoustique dans la théorie proposée par Chu et Kovésznay [36]. Dans cette théorie, les
variables sont développées en puissances successives d’un petit parametre, caractéristique de
I’amplitude relative des perturbations. Ces développements sont ensuite introduits dans les
équations de la dynamique des gaz a des ordres successifs. Dans ’acceptation qui est faite ici
de 'acoustique linéaire, les effets dissipatifs sont négligés, a savoir la viscosité et la conduc-
tion de la chaleur. Les équations de 'acoustique linéaire s’écrivent avec les fluctuations de

pression, densité, entropie et vitesse acoustiques notées respectivement p’, p’, s’ et v’ :

ap - -
bl ol V- - ,
ot +poV v Poq
o o .
—+Vy = F
PO 5y + Vp Po
Ip 2 0p QC% / ¢ / 2
Vo ~om M T T e )

q, F et Q sont des densités de sources effectives de masse, de quantité de mouvement et
d’énergie. Dans le cadre de ’aéroacoustique, nous nous intéressons aux équations de 1’acous-
tique linéaire en présence d’'un écoulement moyen. Dans le cas général, il n’est pas possible
d’obtenir une formulation simple de ces équations. Cependant, le cas du mouvement uniforme
se traite facilement puisqu’il suffit de remplacer les dérivées temporelles par des dérivées par-
ticulaires. Ainsi, pour un mouvement rectiligne uniforme a la vitesse ﬁ, les équations de

I’acoustique linéaire s’écrivent :
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L’équation des ondes non homogenes s’obtient ensuite par simple élimination des variables

au profit de la pression :
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Si ’on suppose que la propagation acoustique s’effectue dans une zone exempte de sources,
le mouvement acoustique y est homoentropique et irrotationnel, liant simplement les fluctua-
tions de pression et de densité : p/ = C(Q)p’ . Le champ des fluctuations de vitesse est alors
irrotationnel et dérive donc d’un potentiel : v = ﬁ(ﬁ. L’équation d’Euler fournit alors :

/ D¢

p = _pODit'

L’équation des ondes (A.1) est alors sous sa forme homogene et est appelée équation de
propagation. Elle s’écrit alors invariablement sur les fluctuations de pression, de densité ou

sur le potentiel des fluctuations de vitesse.



Annexe B

Protocole expérimental des essais

sur profils fixes

B.1 Description de I’installation

Afin de valider les modeles analytiques développés aux chapitres 1 et 2, des expériences
ont été réalisées pour constituer et enrichir une base de données sur différents profils. Afin
de caractériser le comportement acoustique et aérodynamique, ils sont placés dans un jet
rectangulaire de 13 cm par 30 cm. Le jet débouche dans une chambre anéchoique de 6 x5x4 m.
Le profil est inséré entre deux plaques a ’aide de disques tournants, permettant de faire varier
Pangle d’incidence « (cf. figures B.1 et B.2). La position de I'observateur, ici un microphone
placé sur un bras tournant a une distance pouvant varier de 1,3 m a 2 m et situé dans le plan
médian du profil, est repérée par 'angle © relatif a la corde du profil ou par 'angle 8 relatif
a laxe du jet (© =0+ «).

Les profils sont équipés d’une vingtaine de sondes a microphone déporté (SMD), permet-

tant la mesure de la pression moyenne sur le profil et de la pression fluctuante dans une gamme

FiGc. B.1: Schéma du positionnement du profil par rapport a la soufflerie.
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F1G. B.3: Sonde & microphone déporté (d’apres [101]).

de fréquence s’étendant de 20 Hz & 10 kHz. Un soin particulier a été apporté a la procédure
d’étalonnage de ces capteurs. Elle est décrite au paragraphe B.2. Le systeme d’acquisition
HP3565 Paragon analyse les signaux afin de fournir une densité spectrale de puissance (DSP)

ainsi que les interspectres et les cohérences entre les signaux et une voie de référence.

B.2 Sondes a microphone déporté

L’épaisseur des profils et notamment pres du bord de fuite est de 'ordre du millimetre
et nécessite donc d’avoir recours a des capteurs de petite taille. La solution retenue est
'utilisation d’une sonde & microphone déporté décrit dans la thése de Pérennes [104]. Un
capillaire trés fin est intégré dans le corps de la maquette puis s’élargit progressivement pour
qu’un microphone a électret puisse étre accolé a sa paroi (cf figure B.3). Afin d’éviter des
réflexions parasites dans le capillaire, un tuyau souple en PVC d’une longueur supérieure a
2 m constitue un guide d’onde a parois absorbantes. Pérennes calcule I'atténuation théorique

induite par le capteur entre la perforation ou l'on souhaite connaitre les fluctuations de
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‘;‘ Haut parleur générant un bruit blanc
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Fia. B.4: Systeme utilisé pour ’étalonnage des SMD.
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F1a. B.5: Fonctions d’étalonnage de tous les capteurs du profil V2 (symboles). La moyenne
est tracée en pointillée.

pression et la position du microphone. Les sondes, soudées par brasure, peuvent présenter
de légeres différences dans leur géométrie, modifiant la fonction d’atténuation. 11 a donc été
décidé de procéder a un étalonnage in situ des capteurs. La figure B.4 montre le systeme
utilisé, constitué d’un haut parleur générant un bruit blanc. La différence entre le signal
de référence et le capteur a étalonner constitue la fonction d’étalonnage. Cette fonction est
unique et différente pour chaque capteur. Sur le profil V2, cette fonction est tracée pour
les différents capteurs sur la figure B.5. Les courbes ont été translatées pour prendre en
compte la sensibilité des différents microphones. Elles coincident toutes pour une fréquence
arbitraire fixée ici a 600 Hz. La moyenne des différentes fonctions d’étalonnage est comparée
a la courbe d’atténuation théorique. On remarque un bon accord entre ces courbes sur la
figure B.6. Cependant, les fortes différences observées dans les fonctions d’étalonnage entre

deux capteurs justifient I'utilisation de ces fonctions d’étalonnage.
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= — Moyenne des capteurs sur profil V2
2 18} — Atténuation théorique d’apres Pérennes [104]

= =
SN

Fonction d’étalonnage (

oo 1000 10000
Fréquence (Hz)

Fia. B.6: Comparaison entre la fonction d’étalonnage théorique et la moyenne des fonctions
d’étalonnage

B.3 Caractérisation de 1’écoulement amont

La soufflerie a été congue afin de délivrer un écoulement faiblement turbulent. Le taux
de turbulence 7,, = \/u772 /U, avec U la valeur moyenne de la vitesse et u' les fluctuations
autour de cette valeur, est alors inférieur au pourcent. En placant un profil dans I’écoulement,
lorsque le bruit de fond est suffisamment faible, le protocole de mesure décrit ci-dessus permet
I’étude du bruit de bord de fuite. Pour étudier I'impact de turbulence sur le bord d’attaque du
profil, I’écoulement doit étre plus fortement turbulent afin de rendre ce mécanisme dominant.
Une grille est donc placée en amont du convergent de la soufflerie et donc du profil. Elle
est composée de tiges métalliques de 30 cm de longueur, 1 cm de largeur et quelques mm
d’épaisseur, formant un maillage de 36 mailles (6 x 6). Chaque maille forme un carré de 4 cm
de coté. Le modele analytique présenté au chapitre 1 nécessite la connaissance du spectre
bidimensionnel de la turbulence ®,,, (cf. Eq. 1.30), qui se met également sous la forme du
produit de la DSP des fluctuations de vitesse verticale ¢y, et d’'une longueur de corrélation

des fluctuations de vitesse [, :

Do (K, 0) = — (@)l (). (B.1)

Les deux modeles les plus répandus pour une turbulence isotrope sont ceux de von Karman
et de Liepmann. Sans entrer dans les détails, qui se trouvent par exemple dans Hinze [69], les

relations nécessaires sont présentés ci-apres. Pour le modele de von Karman, nous obtenons :

2
= &w(fj
O (w) = — £

ww - 67U, i 97 11/6”
1 -
+<m>]

(B.2)
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F1a. B.7: DSP de vitesse longitudinale. Données expérimentales (symboles), modeles de Liep-
mann (—— —) et de von Kérméan (—)

2
&)
3+8(§§:)2] H(gf
_ V/TI(5/6)

avec ke = , I' la fonction gamma d’Euler et A ’échelle intégrale de la turbulence.

A T(1/3)

Ces quantités s’expriment également en utilisant le modele de Liepmann :

w2A 1+ 3K2A
B () =

- , B.4
21Up (1 + K2A2)? (B-4)

1L 3TA K2A?

) = TG REAT 11 3K2A

(B.5)

La statistique du champ de vitesse se réduit alors a I’évaluation de deux parametres : le
carré moyen des fluctuations de vitesse w? et I'échelle intégrale A. Il est cependant nécessaire
de valider les hypotheses d’homogénéité et d’isotropie de la turbulence, et d’évaluer ces pa-
rametres. Des mesures a 1’aide d’un fil chaud simple ont été réalisées a une position en aval de
la grille, correspondant a la position du bord d’attaque des profils lorsqu’ils sont placés dans
I’écoulement sans incidence. Le fil chaud simple donne acces a la DSP des fluctuations de
vitesse longitudinale (¢y,,) et non de vitesse verticale (¢q,,) dont la connaissance est requise

pour l'application du modele d’Amiet. Nous testons donc 'adéquation des modeéles sur les
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fluctuations de vitesse longitudinale qui s’expriment pour le modele de von Karmén par :

u?A 1
qbi(;l,(w) = 7_(_[] K 9 5/6’ (BG)
1 -z
+<m)]
et pour le modele de Liepmann par :
2
I u?A 1
= — . B.

La figure B.7 montre un bon accord global des deux modeles par rapport aux données
expérimentales, en prenant un taux de turbulence 7, = 5% et une échelle intégrale A =
0,009 m. Le modele de von Karman offre toutefois une meilleure adéquation et sera donc
privilégié. A basse vitesse, c’est-a-dire pour U = 20 m/s, on observe une décroissance plus
prononcée en hautes fréquences, liée au comportement visqueux du fluide. Pour prendre en
compte cette observation expérimentale, le spectre modélisé est multiplié par e(=9/4)(Kz/ K")2,
K, étant le nombre d’onde correspondant a ’échelle de Kolmogrov prenant ici pour valeur
K, ~4,8 x 10" m~L.

B.4 Considérations acoustiques

La notion de champ lointain est souvent primordial pour simplifier les formulations des
modeles analytiques. Il est toutefois essentiel de distinguer le champ lointain géométrique du
champ lointain acoustique. Le premier caractérise la distance d’écoute Ry par rapport a la
dimension sur laquelle les sources sont réparties. Le second caractérise la distance d’écoute
par rapport a la longueur d’onde. On considere alors que I'observateur est en champ lointain
acoustique lorsque Ry >> .

Le protocole expérimental décrit ci-dessus consistant a placer des profils dans le jet d’une
soufflerie débouchant dans une chambre anéchoique génere des couches de cisaillement a
travers lesquelles les ondes sonores se propagent. Cette traversée induit une réfraction des
ondes sonores qui modifie leur angle de propagation. Le nombre de Mach des écoulements

étudiés est toutefois suffisamment faible pour négliger cet effet.



Annexe C

Modele de Corcos

Corcos modélise en 1963 [11] le spectre en nombre d’ondes du champ de pression pariétale,
a l'aide de mesures sur des plaques planes sans gradient de pression. Il propose alors une
formulation pour une turbulence homogéne, convectée longitudinalement avec une fonction

de décroissance des corrélations longitudinales A(&,w) et transversales B(n,w) :
o 00 A oo .
111, Ky = 22 [ g ey [© age et o)
4 —00 —o0

Les fonctions A(,w) et B(n,w) sont obtenues a partir des données de Willmarth & Wool-
dridge [123] :
A, w) = e~@lél/@le) By ) = emwlnl/(eUe) (C.2)

avec a. = 9.09 et b, = 1.4.

On introduit Q,,(§,n,w) tel que :

1 o0 o0 .
(K., Ky,w) = 2 / / Qpp (€, 1, w)e KT ge gy (C.3)
Ansi 0 (6,0,0) 90,7,
) 7("(‘) b 7w
Agw) = P22 B(nw) = S (C.4)
prp pp

La densité spectrale en pulsation et nombre d’onde transverse s’écrit alors :
o0
IIy(w, Ky) = / I (K, Ky,w)dK,
—00
P & -
—_ pp(w) / B(’I’], w)ezKyndn
2 —oo

= (I)W;T(W)/UOOB(n,w) cos (Kyn) dn (C.5)

Ce résultat est relié au spectre en nombre d’ondes par le facteur U, (cf. Eq. (17) dans Schlin-
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ker & Amiet [113]) :

o(w/Ue, Ky) = Ucllpg(w, Ky)
U
= — Oy (w)ly(w, Ky)

™

ol ly(w, Ky) est la longueur de cohérence transversale :

w/(b:U,.
ly(w, Ky) = K; —1—/052/(()6)[]0)2

(C.7)



Annexe D

Etude asymptotique du modele
d’Amiet pour le bruit de bord de

fuite

L’étude asymptotique qui suit vise a comparer le modele d’Amiet pour le bruit de bord de
fuite avec le modele décrit par Howe [71]. Ce dernier s’applique & une couche limite turbulente
a son passage au droit du bord de fuite d’un profil de grande corde (¢ >> \). La formule de
Howe (Eq. (72) de [71]) est donc valable pour les hautes fréquences. La DSP de pression en
champ lointain s’exprime pour un observateur placé dans le plan médian du profil par :

M, L sin?(0/2)

H/ = —
S ) = R (U Mo (1= Mo (L M2 (1 gy ) -

avec Mo, = Mox1/R, Mo = Mox1/R et My, = Myx1/R ot U, et W sont respectivement les
vitesses de convection dans la couche limite et dans le sillage. Un facteur 2 a été supprimé au
numérateur puisque le spectre de pression pariétale est obtenue en amont du bord de fuite et
non pas dans le sillage du profil. Cette correction est suggérée par Brooks & Hodgson [19].
Pour un écoulement & bas nombre de Mach (M? << 1), le résultat s’obtient en négligeant

les termes d’ordre 2 ou supérieur :

B M. L sin?(0/2)
= PRI+ 2(My — M, — My) cos 8 (1 = ) (@) (@):

SH(&, w) (D.2)

Pour un nombre de Mach tel que My << 1, la formulation précédente se simplifie encore :

sin?
st w) = ML IO )0, (). (.3)

L’étude asymptotique est a présent menée sur le modele d’Amiet pour le bruit de bord de

fuite. La formule (2.24) supposant un grand allongement est utilisée. Seul le terme principal
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L1 de I'intégrale de rayonnement est retenu, puisque ’étude est ici menée pour le cas limite
des hautes fréquences. Nous rappelons la formule d’Amiet pour le cas d’une rafale parallele,

I’observateur étant placé dans le plan médian du profil :

2
A o wcers L w
Spp (Z,w) = (477005(2)) B ’ﬁ <Uc’0)

Dpp(w)ly (@), (D.4)

avec !

w eQz‘C )
L (Uc,()) =5 {(1 + i)e’ZZC\/BLiCE*B(B —O)] - (1+4)E*[2B] + 1} . (D.5)

ou B = aK + u(l + My) et C = aK — u(x1/So — Mp). Les notations sont identiques &
celles utilisées au chapitre 2. L’étude asymptotique consiste a effectuer le passage a la limte
ke = 2821 — oo. En notant que E* [0o] = (1 —i)/2 (p. 301 dans Abramowitz & Stegun [1]),

on obtient :

2
1+ My)(1 — My + M,

‘E (w’o) = (L+ Mo)( 0 + M) 5. (D.6)

ve 2 (14 2 ) [ 28 4 gy — 21

1% c SO Mc 0 SO

L’écoulement est ensuite supposé a faible nombre de Mach :
2
w M.

Ll —,0 ~ D.7
<(i0) ’ o

) (?)2(1“089)

et le modele d’Amiet pour une approche hautes fréquences et bas nombre de Mach fournit :

M. Lsin?*(0/2)

Sﬁ? (Z,w) = s Qpp(w)ly (w) . (D.8)

Une étude asymptotique plus compléte est proposée par Roger & Moreau [107]. La com-
paraison des modeles d’Amiet et de Howe est effectuée ici dans un cas limite, afin de vérifier
un éventuel probleme de constante. Il est en effet remarquable de noter une différence entre
les formules (D.3) et (D.8). La DSP de pression fournie par le modele d’Amiet est quatre
fois plus petite que celle fournie par le modele de Howe. Cette différence n’est pas encore
comprise mais justifie toutefois, au vu des résultats expérimentaux, d’ajouter un facteur 4 au
modele d’Amiet. L’imposition des conditions aux limites semble étre une piste intéressante

pour expliquer cet écart.



Annexe E

Effet de ’écrétage de signaux sur la

cohérence

Les signaux mesurés par les capteurs embarqués sur la pale & 600 tr/min sont saturés.
Cependant, les mesures de cohérence et de vitesse de convection ne semblent pas étre affectées
par la saturation. Dans cette annexe, la saturation est modélisée par un effet d’écrétage. Ainsi,
la cohérence est étudiée pour deux signaux temporels mesurés a la paroi d’une couche limite
turbulente. Ces deux signaux sont ensuite écrétés puis la cohérence de ces signaux écrétés est
comparé a la cohérence des signaux bruts. Les signaux bruts et écrétés sont présentés sur la

figure E.1, la densité spectrale du signal 1 sur la figure E.2.

0.02 0.02
0.015¢ 0.015¢
0.01¢ (IO ‘IMM\\‘ 0.0L¢ il il ||
. 0.005 | . 0.005 ]
E g
g0 2 0
“20.005} “.0.005
il I i
~0.01} \WM M\”” —0.01} ‘MWHU
—0.015f — Signal brug | —0.015f —Signal brut ,
0.02 —Signal écreté ‘ ‘ ‘ 0.02 — Signal écreté ‘ ‘ ‘
156 158 1.6 1.62 1.64 1.66 1.68 "156 158 1.6 1.62 1.64 1.66 1.68
Temps (s) Temps (s)

(a) Signal 1 (b) Signal 2

Fi1c. E.1: Evolution temporelle de deux signaux issus des mesures de pression pariétale proche
du bord de fuite d’un profil. Signal brut et écrété.

L’effet de 1’écrétage sur la cohérence est observé sur la figure E.3. La comparaison de
la cohérence calculée entre les signaux bruts et les signaux écrétés semblent montrer que la
cohérence des signaux écrétés donne une information tout a fait exploitable et proche de la

cohérence effective entre les deux signaux. Cet argument ne tient pas lieu de justification
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mais, couplé avec ’évolution cohérente des résultats obtenus sur la pale, il fournit un faisceau

d’indicateurs permettant d’accorder une certaine confiance aux résultats présentés.
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—-110

—120
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—130p Signal brut

—— Signal écrété

—140 ‘
100 1000 10000
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Fia. E.2: Spectres du signal 1 issu des mesures de pression pariétale proche du bord de fuite
d’un profil et du méme signal écrété.
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Fic. E.3: Cohérence entre le signal 1 et le signal 2 issus des mesures de pression pariétale
proche du bord de fuite d'un profil. Signaux bruts et écrétés.
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